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RESUMO

O objetivo deste trabalho é apresentar a analise, projeto e simulagdo de uma
arquitetura de controle reconfiguravel para a Plataforma Multi-Missdo. O
desenvolvimento e os testes foram feitos usando o software MatrixX para
demonstrar o desempenho dos projetos adotados. As especificacdes que néo
puderam ser encontradas na literatura foram projetadas para as simulagdes. As
condicbes e o0s casos para as simulacfes deram énfase aos piores casos
possiveis. Os resultados mostraram que de uma forma geral, com a arquitetura
e com os modelos adotados, a Plataforma Multi-Missdo pode cumprir as
especificacdes de missao.






ANALYSIS, DESIGN AND SIMULATION OF A RECONFIGURABLE
CONTROL ARCHITECTURE FOR THE MULTI-MISSION PLATFORM

ABSTRACT

The objective of this work is to present the analysis, design and simulation of a
reconfigurable control architecture for the Multi-Mission Platform. The
development and the tests were done using the MatrixX software to
demonstrate the performance of the projects adopted. The specifications that
could not be found in the literature were designed for the simulations. The
conditions and the cases for the simulations emphasized the worst possible
cases. The results shown that in general, with the adopted architecture and
models, the Multi-Mission Platform was able to accomplish the mission
specifications.
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1 INTRODUCAO

O conceito de reconfigurabilidade vem sendo aplicado ha muito tempo, de
forma ampla, em muitas areas, especialmente nas areas aeroespacial,

automobilistica, controle de processos, automacao predial e portuéria, etc.

Aplicado a hardware, consiste em tornar 0s possiveis componentes de uma
nave padronizados e independentes (modularidade) na fase de planejamento/
desenvolvimento, de forma que possam ser montados e/ou alternados de
diversas formas sem que haja gasto de tempo e recursos em novos
desenvolvimentos, novos testes e validagfes para cada configuragdo possivel.
Como exemplo disso, temos: das séries de satélites PROTEUS e MYRIADE do
CNES, o RSAT (Remote Sensing Advanced Technology Satellite) da NASA, o
satélite OERSTED da Dinamarca, e o AOCS Framework Project da
Universidade de Constanca/ESA, a PMM (Plataforma Multimisséo) do INPE.
Alem disto, tal conceito j& comeca a ser estendido a fase de véo/operacéo.

Aplicado a software, a reconfigurabilidade pode ser subdividida na fase de
planejamento/desenvolvimento ou na fase de voo/operacdo. A primeira fase €
analoga ao caso com hardware, proporcionando reaproveitamento e
modificacdo de software sem as penalidades habituais em testes e validagdes.
Tem-se como exemplo disto os AOCS do RSAT e da PMM. A segunda fase
permite a mudanca de leis de controle durante diferentes fases da misséao, tais
como a separacdo do langcador e a aquisicdo de atitude, etc. H4 também a
possibilidade da deteccdo e correcao de falhas (de hardware, de software, de
sensores, de atuadores, da dinamica, etc.), com reconfiguracado por Terra ou
autdonoma, como foi com o caso do satélite OERSTED, e foi o caso do AOCS

Framework Project da Universidade de Constanca/ESA.

Uma arquitetura reconfiguravel, além de validar os diferentes modos de
operacdo, exige que as transi¢cdes entre eles também sejam validadas. Caso
as diferentes arquiteturas ndo sejam lineares, o fato de elas individualmente

serem estaveis, ndo garante que as transicbes entre elas mantenham o
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conjunto também estavel. Isto consiste o Problema da Hiper-Estabilidade ou
Estabilidade Absoluta, conjecturado primeiro por Aiserman em 1947, depois por
Kalman em 1953, estudado exaustivamente por Popov em 1957, e por outros
depois. Tal problema constitui o ponto essencial da reconfiguracdo. Mas ele
sera investigado neste trabalho de uma forma aplicada, usando o método de

fazer simulagdes nas piores condicdes e casos; e particularizado a PMM.

Atualmente, ha varias arquiteturas reconfiguraveis em desenvolvimento e
testes, para posterior padronizacdo e adocdo nas areas aeroespacial,
automobilistica, controle de processos, automacdo predial e portuaria, etc.
Dentre elas destacamos a “Integrated Modular Avionics — IMA”, que consiste
numa rede distribuida em tempo real a bordo de uma aeronave, com modulos
de computacdo e redes de comunicacdo capazes de suportar multiplas
aplicacbes com diferentes niveis de seguranca, distribuicdo de tarefas,
monitoramento da salude do conjunto, detecgdo/diagndstico e reconfiguracao

diante de falhas, sobrecargas, etc.

1.1.0bjetivo do Trabalho

Este trabalho tem como objetivo a analise, o projeto e a simulagdo de uma
arquitetura de controle reconfiguravel para a Plataforma Multi-Missdo. Para

tanto, e usando o método de fazer simulagdes nas piores condi¢cdes e casos:

1) Estuda a arquitetura adotada pelo Projeto PMM segundo o0s
objetivos de estabilidade, regime transitorio, e regime permanente
do SCA (Subsistema de Controle de Atitude) diante de transicoes
desde o Modo de Inicializacao até o Modo Normal;

2) Estuda a arquitetura adotada pelo Projeto PMM segundo os
objetivos de estabilidade, regime transitorio, e regime permanente
do SCA diante de transicdes desde o Modo Normal até pelo

menos um modo alternativo;
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3) Propbe especificacbes que nao puderam ser encontradas na
literatura para uma arquitetura complementar a adotada pelo
Projeto PMM. Os critérios de proposta sdo a estabilidade, o
regime transitorio, e o regime permanente do SCA diante das
transi¢cOes dos itens 1 e 2;

4) Analisa tal arquitetura complementar a adotada pelo Projeto
PMM. Os critérios de analise sdo a estabilidade, o regime
transitorio, e o regime permanente do SCA diante das transi¢cdes

dositens 1 e 2.

1.2 Justificativa do Trabalho

A capacidade de auto-reconfigurar € relativamente pouco divulgada em
satélites, e pode proporcionar uma maior autonomia diante de diferentes
etapas de missdo, mudancas no ambiente, sobrecargas de barramentos, e
falhas de sensores, controladores, atuadores, dinamica, etc. Essa robustez
adicional também possibilita reduzir a quantidade de componentes
redundantes, assim como a infraestrutura de comunicacao entre o satélite e a
Terra, diminuindo assim o custo total da missdo. Tal conceito € usado na PMM,

via sua Sequéncia de Modos de Operacéo, justificando mais ainda este estudo.

1.3. Organizagé&o do Trabalho
Este trabalho esta dividido da seguinte forma:

No Capitulo 1 apresentamos a Introducdo com a descricdo dos objetivos, a
justificativa e a organizacao do trabalho. No Capitulo 2 fazemos a revisdo dos
conceitos basicos envolvidos no trabalho. No Capitulo 3 fazemos a descrigdo
dos modelos encontrados na literatura adotados para a simulacdo. No Capitulo
4 a fazemos descricdo do projeto de modelos utilizados que nédo foram

encontrados na literatura. No Capitulo 5 exibimos as simulacfes e testes,
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assim como as condi¢cdes de simulacdo e seus resultados. No Capitulo 6
enunciamos as conclusdes, sugestdes e recomendacfes para trabalhos

futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. Plataforma Multi-Missao

Segundo Lopes et al. (2001), a Plataforma Multi-Misséo foi concebida para ser
uma plataforma modular capaz de servir como base para varias missées
cientificas, de comunicacdo e de observacdo da Terra em baixas Orbitas
terrestres. A PMM é constituida de subsistemas basicos que fornecem o
essencial para o funcionamento do satélite e um suporte para a integracao de
uma carga Util que serd escolhida de acordo com a missdo que o satélite ira

desempenhar.

Uma visdo da PMM, com os painéis solares abertos e o envelope previsto para

a carga util, se encontra na Figura 2.1.

Figura 2.1 — Plataforma MultiMissdo com painéis solares abertos e espaco destinado a
carga util.
Fonte: INPE (2001b).
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2.1.1.Subsistemas

Os subsistemas que compdem a PMM séao:

Subsistema de Estrutura, para prover suporte mecanico para
todos os subsistemas da PMM, para equipamentos e acessorios e
para o modulo de carga util, enquanto mantida no solo, durante o

lancamento e no ambiente espacial.

Subsistema de Suprimento de Energia, para converter a energia
solar incidente no conjunto de painéis fotovoltaicos em energia
elétrica, para armazenar essa energia em baterias e para prover
controle e distribuicdo dessa energia para varios equipamentos da
plataforma e da carga util, usando uma arquitetura ndo regulada

de distribuicdo de energia.

Subsistema de Controle de Temperatura, para prover distribuicdo
de calor de forma que todos os equipamentos a bordo operem
dentro de suas faixas designadas de temperatura, em todas as
possiveis atitudes do satélite experimentadas durante a vida

nominal da missao.

Subsistema de Controle de Atitude e Tratamento de Dados, para
prover controle de atitude e drbita em um modo estabilizado em
trés eixos, possibilitando apontamento para a Terra, para uma
posicdo inercial e para o Sol, com as respectivas precisdes
especificadas. Este subsistema também devera prover
processamento de dados, capacidade de armazenamento,
gerenciar a comunicacdo com a carga Util e para controlar os
equipamentos da PMM através de um computador de bordo

central.
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* Subsistema de Propulsdo, para prover aquisicdo de orbita e
manutencdo usando um tipo de propulsor monopropelente a

hidrazina.

* Subsistema de Telemetria e Telecomando (TT&C), para prover
comunicagdo entre a plataforma e as estagdes terrestres de
TT&C garantindo a monitoracdo e o controle do veiculo espacial
durante todas as fases da misséo.

A PMM deve prover os seguintes servicos para a carga util:

 Telemetria, telecomando e transmissdo de dados através de

linhas seriais dedicadas.
* Suprimento de energia.
« Armazenamento de dados.

Uma visédo da disposi¢ao interna dos equipamentos da PMM pode ser vista na
Figura 2.2.
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Figura 2.2 — Disposicao interna dos equipamentos da PMM.
FONTE: INPE (2001b).

O Subsistema de Controle de Atitude (SCA) e Tratamento de Dados que sera o
foco deste estudo é constituido de trés partes: um computador de bordo, um
conjunto de sensores e um conjunto de atuadores. O conjunto de sensores por
sua vez é composto de: 2 magnetdometros, 1 unidade inercial (redundante
internamente), 8 sensores solares, 2 sensores de estrelas, 2 receptores GPS.
O conjunto de atuadores é composto de: 3 atuadores magnéticos e 4 rodas de

reacao.
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As interfaces entre o computador de bordo, os varios subsistemas e 0s
diversos equipamentos que compdem o Sistema de Controle de Atitude e

Tratamento de Dados podem ser observadas na Figura 2.3.

Subsistemas

IPropuIséoI Energia I TT&C I
Sensores

T

Magnetémetro

l Atuadores

Unidade Inercial

— Roda de Reacéo
—» | Computador
_..' de bordo ,
Atuador Magnético

—>
+— I
Interface

i SADA
CargaUtl| |\ bilical

Sensor Solar

Receptor GPS

Sensor de Estrelas

Figura 2.3 - Diagrama de blocos do Sistema de Controle de Atitude e Tratamento de
Dados da PMM.
Fonte: INPE (2001a).

2.1.2.Modos de Operacao

Devido a diversidade de condi¢cdes em que um satélite ird encontrar durante
toda sua vida, faz-se uma separacdo em varios Modos de Operacdo, onde
cada modo é definido pelo ambiente e condicdo em que o satélite se encontra.
Estes modos séao divididos em dois grupos maiores definidos pelo ambiente em

gue o satélite encontra-se, como visto abaixo:
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*Modos de Solo

*Modo Desligado (“Off Mode” - OFM) - Nesse modo todos os
equipamentos séo desligados (com a bateria desconectada). Este modo

serve para armazenamento e transporte.

*Modo de Integracao e Teste (“Integration and Test Mode” - ITM) - Esse
modo é usado durante a montagem e testes de integracdo ou na
plataforma de langcamento. Durante a montagem e integracdo, todos os
testes sdo realizados enquanto na plataforma de lancamento sO se

realizam os testes de verificagdo de funcionamento.
*Modos de Voo

*Modo de Inicializacdo (“Start Mode” - STM) - Esse modo deve ser
usado em Terra, durante a fase de voo e pode ser usado a qualquer

momento durante a vida Util do satélite.

Modo de Contingéncia (“Contingency Mode” - COM) - O objetivo desse
modo € automaticamente levar o satélite e sua carga 0til do STM para
um modo seguro apés a separacao do lancador ou no caso da deteccéo

de uma anomalia.

*Modo de Navegacéo Fina (“Fine Navigation Mode” - FNM) - Esse modo
€ usado para aquisicdo de atitude, posicao e tempo de forma precisa

para permitir a transicdo do modo de contingéncia para 0 modo nominal.

*Modo Nominal(*“Nominal Mode” - NOM) - Esse é o modo operacional do
satélite, onde a carga util pode cumprir seus objetivos. Neste modo

também ocorre a dessaturacdo com os atuadores magnéticos.

*Modo de Dessaturacdo das Rodas com Propulsores (“Wheels
Desaturation Mode with Thrusters” - WDM) - Nesse modo € realizada a
dessaturacédo das rodas de reacdo por intermédio do acionamento dos
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propulsores. Esse procedimento visa reduzir a velocidade angular das

rodas a niveis hominais de operacao.

*Modo de Correcéo de Orbita (“Orbit Correction Mode” - OCM) - Utilizado

para realizar manobras orbitais, no plano da 6Orbita ou para fora dele.

*Modo Salvaguarda de Corregdo de Orbita (“Orbit Correction Mode
Backup” - OCMB) - Caso um dos propulsores nao redundantes falhe, as
manobras orbitais serdo realizadas com somente dois dos propulsores

simétricos para minimizar os torques de perturbacao.

A légica de transicdo dos modos de operacdo pode ser vista na Figura 2.4. As
transicbes podem ser realizadas automaticamente (Auto), via telecomando

(TC), ou devidas a alguma anomalia no satélite (Alarme).
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Alarme

|

<
oCMB

Figura 2.4 — Légica de Transicdo dos modos de Operacao da PMM.
FONTE: INPE (2001a), traduzida por Moreira (2006).

Segundo as especificacfes descritas em INPE (2001a), cada magnetébmetro
mede as projecdes do campo magnético local nos trés eixos. As unidades
inerciais devem ser capazes de prover as velocidades angulares do satélite em
trés eixos, de forma independente. O conjunto de sensores solares deve prover

informacéao suficiente para a determinacdo das componentes da direcéo do Sol
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em trés eixos com completa cobertura espacial (41 srad). O receptor GPS
fornece o tempo e também a posicdo e a velocidade do satélite de forma
autbnoma. Cada sensor de estrelas prové atitude em trés eixos de forma
completamente autbnoma. As rodas de reacédo, para o controle em trés eixos,
podem ser comandadas tanto em torque quanto em velocidade. Atuadores
magnéticos geram momento magnético em trés eixos para geracao de torques

externos.

2.2.Satélite Oersted

Segundo Bggh, e Blanke (1997) o Oersted € um microsatélite dinamarqués de
aproximadamente 60 kg lancado em 1997. Seu principal objetivo é coletar
medidas do campo geomagnético da Terra e da atividade de particulas de alta-
energia nas vizinhangcas desta. O corpo principal carrega antenas, painéis
solares, equipamentos eletronicos e uma haste de 8 metros. Sendo pequeno e
de baixo custo, ndo era possivel lidar com falhas adicionando sistemas
redundantes, de forma que a integridade do controle de atitude precisava ser
garantida por um sistema de supervisdo autbnomo. A arquitetura do Oersted

precisa acomodar a implementacéo de diversas funcgoes:
* Fase de controle de misséo
* Modelo de controle operacional
* Monitoramento a bordo
» Decisao diante de falhas
* Interface de comando e telemetria

Estas funcbes sdo implementadas em uma estrutura superviséria com trés

niveis (Figura 2.5):

+« Um nivel inferior com entradas e saidas e a malha de controle
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* Um segundo nivel com algoritmos para deteccdo e acomodacao de

falhas
* Um terceiro nivel com a logica supervisoéria

O nivel de controle é feito e testado em cada modo individual especificado por
diferentes fases operacionais e diferentes configuracdes de instrumentacdo. Os
diversos modos de controle sdo considerados separadamente, enquanto que o
nivel de supervisdo é encarregado de escolher o modo correto para cada

situacao.

Figura 2.5 — O ACS e o CDH do Satélite Oersted:
Fonte: Bggh, e Blanke (1997).

Os “detectors” sdo unidades de processamento de sinal que observam o
sistema e comparam com o comportamento esperado. Quando algo anormal é

detectado os “effectors” executam acdes para acomodar as eventuais falhas.
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2.3.RSAT

Segundo Esper et alli (2004) o “Remote Sensing Advanced Technology Micro-
Satellite” é a plataforma proposta para testes da arquitetura MR2 (“Modular,
Reconfigurable, and Rapid Response”), uma arquitetura de sistemas que
permite que naves tenham recursos tais como massa, volume e energia

modificados de acordo com as necessidades e aplicacdes.
Seus objetivos incluem:

» Desenvolver principios e praticas para sistemas espaciais modulares,
reconfiguraveis, de resposta rapida, voltados para producdo e custo

efetivos.

e Adotar um conjunto de padroes comerciais de interface para
mecanismos, fluidos, componentes eletronicos e software. Quando

necessario, desenvolver novos padrées de interface.

* Estudar arquiteturas usando uma mistura de tecnologias avancadas,
modularidade de plug-and-play e (quando apropriado) integracdo de
subsistemas. Tecnologias que suportem o paradigma MR2 serdo
chamadas de “tecnologias destacadas”. Elas serdo revisadas e

atualizadas regularmente.

» [Estudar processos de integracdo e testes de sistemas, e 0s problemas
comuns envolvidos na producéo de naves avancadas num cronograma

acelerado.

» Desenvolver um processo de engenharia e um conjunto de requisitos
que produzam um método consistente para a construcdo de sistemas
sob o paradigma MR2. Isso inclui a analise de riscos aceitaveis e

inaceitaveis para a aplicacdo em questao.
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A producdo de uma nave em pouco tempo exige uma infraestrutura bem
estabelecida, que pode variar desde manter um sistema pré-construido em
espera, até possuir os componentes disponiveis num “depdsito” para serem
montados de acordo com a necessidade. A Figura 2.6 mostra o processo de
alto nivel por trds de uma espaconave MR2: primeiro, identifica-se uma
necessidade, e um pedido é mandado a equipe MR2. O conceito de sistema
espacial & entdo definido dentro de um ambiente de projeto virtual, onde os
objetivos de misséo e os requisitos sao ajustadas para produzir um conceito de
projeto e operagcdo da nave. O projeto gera uma lista de componentes
necessarios. O tempo de producdo depende se o0s instrumentos estdo
disponiveis, se séo fornecidos pelo usuario, ou se ainda precisam ser
produzidos. Segundo Esper et al (2004), no melhor caso, a nave estaria pronta

para ser langcada em 7 dias.

Figura 2.6 — The MR2 Spacecraft Process Flow (e.g. RSAT).
FONTE: Esper et al (2004).

40



2.4.A0CS Framework Project

Segundo Passetti e Brown (2002), o Attitude and Orbit Control System* (AOCS)

Framework Project” busca desenvolver um prototipo de arquitetura de software

baseado em componentes para um sistema de controle de atitude de satélite.

O projeto foi feito no Departamento de Ciéncia da Computacdo da

Universidade de Constanca, Alemanha, e foi parcialmente financiado pela

Agéncia Espacial Européia.

Os objetivos especificos do “AOCS Framework Project” sdo:

Reusabilidade de arquitetura: atualmente a maioria dos AOCS é re-
projetada para cada nova missdo. Em alguns casos, fragmentos de
coédigo sdo reusados, mas a arquitetura ndo pode ser repassada. O
objetivo é produzir um sistema que encapsule uma arquitetura genérica
para um sistema AOCS permitindo reuso de uma arquitetura ou as

caracteristicas de uma arquitetura entre missoes.

Reusabilidade de componentes: a reusabilidade de software de AOCS
atualmente sé é possivel ao nivel de sub-rotina e ainda assim é
usualmente dificil, pois pequenas mudancas de funcionalidade precisam
de mudancas de cddigo e, portanto, um novo teste completo de sub-
rotina. O objetivo € construir um sistema feito de componentes que
possam ser reusados como unidades binarias sem mudancas ao mesmo
tempo em que permitam ajustes de funcionalidade através da heranca

ou composic¢do de objetos.

Extensibilidade de arquitetura: atualmente € possivel estender a
funcionalidade de um sistema AOCS modificando os algoritmos
codificados nas sub-rotinas. Mudangas com impacto na arquitetura, no
entanto, sdo muito mais dificeis e caros de implementar. O objetivo é
construir um sistema que, enquanto mantém certas decisbes de

arquitetura, deixa outras abertas as modificacdes.
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» Compatibilidade de ferramentas de codificacdo automatica: o objetivo &
construir uma arquitetura que permita embarcar o codigo gerado por

ferramentas de codificacdo automética.

* Projeto orientado a objetos: sistemas de software de AOCS atuais
seguem o paradigma modular. O objetivo é projetar um sistema que
admita principios verdadeiramente orientados a objeto. Segundo Passeti
e Brown (2002), a orientacdo a objetos é considerada como o melhor

paradigma de desenvolvimento de software disponivel no momento.

2.5.IMA

7

Segundo Conmy. (2006), “Integrated Modular Avionics — IMA” € um termo
usado para descrever uma rede distribuida em tempo real a bordo de uma
aeronave. Esta rede consiste de um numero de modulos de computacéo

capazes de suportar diversas aplicacées com diferentes niveis de seguranca.
Objetivos:

e Transparéncia de tecnologia: o hardware ndo deve ter qualquer impacto

na aplicacao tanto durante o desenvolvimento quanto na execugao.

* Manutencdo de cronograma: o sistema deve ter capacidade interna de
operar na presenca de falhas de modo que periodos livres de

manutengao possam ser obtidos.

* Updates: o sistema deve ser projetado de forma que aplicacbes possam
ser inseridas ou alteradas com minimo impacto em outras aplicacdes e

no caso de suporte de segurancga.

42



Caracteristicas:

e Arguitetura em camadas usando camadas de interface padrdo para
esconder o hardware e a aplicagdo um do outro.

* Reconfiguracao estatica ou dinamica das aplicacdes nos moédulos.

* Mecanismos de protecdo permitem que recursos como memdaria sejam
partilhados por diversas aplicacdes de nivel critico, e que aplicacdes

sejam inseridas ou alteradas sem impacto no resto do sistema.

* Cronograma flexivel para cumprir os prazos de todas as aplicacdes,

para cada configuracao viavel e para quando o sistema é atualizado.
» Reutilizagdo de codigo e portabilidade.
* Um sistema operacional para gerenciar as aplicacoes.

* Integracao fisica entre redes, modulos e dispositivos de entrada/saida.

2.6.PROTEUS

Segundo CNES (2008a), na Franca ,em 1996, o CNES (Centre National
d’Etudes Spatiales: Centro Nacional de Estudos Espaciais) decidiu comecar o
desenvolvimento da série de mini satéliies PROTEUS (Plate-forme
Reconfigurable pour I'Observation, les Télécommunications et les Usages
Scientifiques: Plataforma Reconfiguravel para Observacéo, Telecomunicacéao e
Usos Cientificos) juntamente com o satélite Jason 1, primeiro usuario dessa
série. Ele satisfaz as necessidades de satélites entre 500 e 700 kg em Orbitas

baixas para diferentes dominios de aplicacéo cientifica.

Diferente dos grandes programas espaciais, esta série de pequenos satélites é

essencialmente baseada em considera¢des econdmicas. O principal objetivo é
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reduzir o custo de acesso ao espaco e assim favorecer o surgimento de novas

missdes. Maiores informacdes no site http://smsc.cnes.frfPROTEUS/index.htm

2.7.MYRIADE

Segundo CNES (2008b), o desenvolvimento da série MYRIADE foi decidido
pelo CNES em 1998, em continuacdo ao programa PROTEUS.

O desafio era tornar disponivel para a comunidade espacial um meio de
acessar 0 espaco com prazo e custo reduzidos: as primeiras aplicacdes
abordadas foram as cientificas. No entanto, também estdo incluidas

tecnologias de missbes assim como demonstragdes de futuros servigos.

Realizacbes tecnologicas, em particular a miniaturizacdo eletrénica, tornaram
possiveis missées com um alto nivel de performance com volume reduzido.
Economia de massa também permite solu¢cdes mais baratas para langamento,
tanto como passageiro principal num pequeno langador, ou como um

passageiro secundario num maior.

MYRIADE assim torna disponiveis 0s seguintes elementos para usuarios e

parceiros:

 Um conjunto de elementos funcionais que irdo constituir a plataforma
permitindo diversas opg¢les, e depois de adicdo de uma carga, irdo
constituir um satélite tendo uma massa tipica entre 100 e 150 kg.

* Um segmento de terra para aquisicdo de dados, comando e controle dos
satélites.

* Ferramentas para permitir analise de missdo, projeto de satélite e

validacdo de sistemas.

Mais informacdes no site http://smsc.cnes.fr/MYRIADE/index.htm
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MODELAGEM

Neste capitulo sdo apresentados os sistemas de referéncia utilizados, assim
como a modelagem do ambiente espacial e do satélite, que foram feitos
através do software MatrixX/SystemBuild. O equacionamento da dinadmica de
atitude e cinematica via angulos de Euler e quatérnions descreve o
comportamento da atitude do satélite. Os modelos dos equipamentos usados
nos modos de operacdo da PMM aparecem separados em sec¢des, onde estao

descritas as equacdes que regem seus funcionamentos.

2.8.Sistemas de Referéncia

Os trés tipos basicos de sistemas de referéncia usados pelo veiculo espacial
sao: o fixo em relacéo ao corpo do veiculo espacial; o fixo no espaco inercial; e
o definido em relag&o a orbita e ndo fixo em relacdo ao veiculo nem ao espago
inercial (WERTZ, 1978). Os sistemas de referéncias adotados neste trabalho

sao apresentados na Figura 3.1.
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Figura 3.1 - Sistemas de referéncia.
FONTE: Arantes JR (2005).

2.8.1.Referencial Inercial

O sistema de referéncia fundamental, ao qual todo o movimento deve ser
referenciado, € o referencial inercial. Em seu sentido mais geral, ele é um
sistema de coordenadas fixo em relacdo as estrelas. Entretanto, situacfes
praticas exigem somente que o referencial inercial seja um sistema de
coordenadas que garanta a precisdo requerida sob um intervalo de tempo de
interesse. Para a maioria dos problemas, basta escolher um sistema de
referéncia que néo esteja acelerando o suficiente para perturbar a solugdo do
problema além da precisao requerida (KAPLAN, 1976).

O mais comum sistema de coordenadas inercial € o sistema de coordenadas

celestes, definido em relacdo ao eixo de rotacdo da Terra (WERTZ, 1978). O
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polo norte celeste esta aproximadamente a 1 grau da estrela Polaris. O ponto
no equador celeste escolhido como ponto de referéncia € o ponto onde a
ecliptica, ou plano da orbita da Terra ao redor do Sol, cruza o Equador indo do
sul para o norte, conhecido como Equindcio Vernal. Essa é a dire¢do da linha
do centro da Terra para o Sol no primeiro dia de Primavera. Infelizmente, o
sistema de coordenadas celeste ndo é verdadeiramente inercial; ele néo é fixo
em relacdo as estrelas na proximidade do Sol. As forcas gravitacionais da Lua
e do Sol causam um torque que resulta em uma vagarosa rotacdo do eixo da
Terra em relacdo a ecliptica. Esse fendmeno € conhecido como Precesséo dos
Equindcios e tem periodo de aproximadamente 26.000 anos. Isso representa,

aproximadamente, uma rotacao de 50 segundos de arco por ano.

Como comentado anteriormente, basta escolhermos um sistema de
coordenadas que garanta a precisdo durante um intervalo de tempo de
interesse. No presente trabalho, foi utilizado o sistema de coordenadas
celestes (X, Y, Z), que tem origem no centro da Terra, 0 eixo X aponta na
direcdo do ponto vernal y, o eixo Z aponta para a direcdo do polo Norte

geografico, e o0 eixo Y completa o sistema dextrégiro.

2.8.2.Referencial Orbital

Foi utilizado o sistema vertical local horizontal local (VLHL), (Xo, Yo. Zo),
mostrado na Figura 3.2. Nesse sistema 0 eixo z, € direcionado para o nadir
(para o centro da Terra), 0 €ixo Yy, € direcionado para o negativo da normal ao
plano de Orbita, e 0 eixo de X, é perpendicular aos outros dois, formando o
sistema dextrogiro. O eixo X, coincide com a direcdo do vetor velocidade orbital

para o caso de uma Orbita circular (WERTZ, 1978).
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rotagio em X

rotagio em Y

Figura 3.2 — Sistema de referéncia Vertical Local Horizontal Local.
FONTE: WERTZ (1978), traduzido por Moreira (2006).

2.8.3.Referencial do Satélite

Sistemas de coordenadas fixos no satélite sdo utilizados para definir a
orientacdo para o sistema de determinagdo e controle de atitude e é o sistema

no qual a atitude é medida.

Foi utilizado o sistema de coordenadas definido como rolamento (“roll”),
arfagem (“pitch”) e guinada (“yaw”), onde cada um desses eixos coincide com
0s eixos dos momentos principais de inércia do satélite (x, y, z). Os angulos de
“roll”, “pitch” e “yaw” (g, 8, @) sdo definidos como rotacbes em torno dos
respectivos eixos, obedecendo a regra da méo direita. Esse sistema € 0 mais

utilizado para satélites orientados para a Terra (WERTZ, 1978).

2.9.Ambiente

De acordo com Wertz (1978), os principais torques ambientais aos quais um
satélite esta submetido em Orbita sdo o torque aerodinamico (importante até

500 km), o torque magnético (importante de 500 km até 35.000 km), o torque
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devido ao gradiente de gravidade (importante de 500 km até 35.000 km), o
torque devido a radiacdo solar (importante em Orbitas interplanetarias) e o
torque devido a micro-meteoros (normalmente desprezivel). Devido a natureza
deste trabalho, a magnitude do torque de perturbacdo € mais relevante do que
a sua direcdo exata; portanto, considerando um pior caso, foi assumido um

torque perturbador de 0,00015 Nm em torno de todos o0s eixos.

O modelo do Ambiente tem como entradas os elementos keplerianos da orbita
(semi-eixo maior, excentricidade, inclinacdo, ascensdo reta do nodo
ascendente, argumento do perigeu, e anomalia média) e inclui calculos para a
Orbita do satélite em torno da Terra, a Orbita da Terra em torno do Sol, o campo
magneético, deteccdo de eclipses no satélite, perturbacdes orbitais, e mudancas
para os sistemas de coordenadas utilizados. Essas implementacbes foram
aproveitadas do trabalho de Prudéncio (2000) e suas especificagbes podem ser
encontradas nos Apéndices A, B e C.

Uma vez que as simulacdes também incluem alteracdes na Orbita causadas
por acdes do proprio satélite (e.g. manobras orbitais), o ambiente foi
implementado para considerar essas variagdes. Como a implementacéo ja era
discreta, e por questdes de simplicidade, essas variacbes sao feitas
discretamente, na mesma frequéncia de 1 por segundo: quando ha uma
variacdo (de natureza nao-gravitacional) diferente de zero no vetor velocidade
no referencial inercial, uma rotina de blockscript do MatrixX é ativada para
atualizar os elementos Keplerianos do satélite. O processo € feito somando a
variacdo de velocidade ao vetor velocidade atual, e calculando novos

elementos Keplerianos a partir disso.

2.10.Planta

Algumas simplificacdes serdo utilizadas para a modelagem da Plataforma

Multi-Missao, entre elas destacamos:
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e satélite como um corpo rigido;

* painéis solares fixos ao satélite.

O modelo tenta ser fiel ao projeto da PMM, dentro do possivel. Onde as
caracteristicas ndo estavam especificadas, foram escolhidas opc¢des viaveis

para executar as simulagoes.

2.10.1.Dindmica

Um sistema de referéncia A do tipo VLHL apresenta origem no centro de
massa do satélite e tem vetores unitarios (a;, a,, as), sendo: a; na dire¢do da
Orbita, a, perpendicular ao plano da orbita, e az em direcdo a Terra (Wie, 1998),
como ilustrado na Figura 3.2. A velocidade de A em relacdo ao referencial

inercial N é:
WAIN =W0g2 (3.1)

onde w, € a velocidade orbital. A velocidade angular do referencial fixo ao

corpo B, com vetores base (bs, by, bs), é dado por:
WBIN _\BIA L \WAIN _\\ BIA ‘Wogz (3.2)
onde w?* é a velocidade angular de B em relagéo a A.

A equacéo rotacional do movimento de um corpo rigido com momento angular

H =IwB™ ¢ dada por:
p p
gl _Jarl Qe ot (3.3)
d [, |t

onde wN é o vetor velocidade angular do satélite (referencial do corpo B em
relagdo ao referencial inercial N), | € a matriz de inércia do satélite e Tp é 0
torque devido as perturbacdes externas.
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O modelo da Plataforma Multi-Missao segue as equagfes de movimento de um
veiculo espacial rigido (WIE 1998), levando em consideracdo a presenca da
roda de reacdo e seu acoplamento com o satélite (Wertz, 1978). Portanto a

equacao dinadmica da planta é:
1B Bx (1F) = xh— T, (3.4)

onde | é a matriz de inércia do satélite, w € o vetor velocidade angular do

satélite (referencial do corpo B em relacdo ao referencial inercial N), h é o

momento angular das rodas de reacao, ¥ éa variagdo do momento angular
das rodas de reacdo, que representa a parcela controlavel da equacéo
(também chamado de torque de controle), e Tp é o0 torque devido as
perturbacdes externas.

2.10.2.Cinematica

A atitude pode ser representada por quaternions e/ou angulos de Euler. Porém,
para os calculos computacionais, a representacdo por quatérnions evita
singularidades nos resultados e simplifica o célculo por ndo apresentar funcdes
trigonométricas. A representacao por angulos de Euler tem maior sentido fisico

e serve para a apresentacdo dos resultados graficos nesta dissertacéo.

2.10.2.1.Angulos de Euler

Para descrever a orientacdo de um referencial fixo ao corpo do satélite (B) com
respeito ao referencial VLHL(A) em termos dos trés angulos de Euler (g, 6, o),
considera-se a sequéncia de rotagfes 3-2-1 (C1(y) C2(0) C3(p)) de A para
B. Note que as setas indicam a ordem das rotacdes; e a disposicdo das
matrizes C;, i = 1, 2, 3, corresponde a posi¢cdo das mesmas para a multiplicacao
de matrizes que resulta na matriz de rotagédo RA/B. Para essa sequéncia temos
(Wie, 1998).
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b= RB/Ag (3.5)

Rs /a = C1(#)C5()C5(¢)

_C 11 C12 C13
=|Cax Cp Cys
_C a1 C3 Cgs
[ c&yp co5p -s6
=| sysp-cysp systsp+cycy sycd
| CYsep+sysp cystsp-sycy cycld (3.6)

onde cx = cosx e sx = senx. As equacdes acima resultam em

b c&y cbsp -s@ gl
by |=| susteo-cysp sysésp+cyep sycd | &, (3.7)
by | |custo+sysp cystsp-syce cycd | &

Fisicamente, a sequéncia de rotagcbes 3-2-1, partindo do referencial X, Y, Z

para o referencial Xz, Y3, Z3 pode ser descrita como:
a) Rotacdo em torno do eixo Z de um angulo ¢ que leva ao sistema X, Yy, Z;.
b) Rotacdo em torno do eixo Y; de um angulo 8 que leva ao sistema X, Y», Z,.

c) Rotagcéo em torno do eixo X, de um angulo gy que leva ao sistema Xs, Y3, Zs.

Z4 7
¢ ZZ 3 ZZ
3] i
,/(Y1 LT E Y, e
Y
4 #
x XZ szx:;

X4 X4

Figura 3.3 — Sequéncia de rotacfes 3-2-1 dos respectivos angulos (g, 6, @)
Fonte: [Moreira (2006).
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O sistema de equacdes da Cinematica, descritos em angulos de Euler é
dependente da sequéncia de rotacfes escolhida para mudar de um sistema de
referéncia para outro. Para a sequéncia de rotacbes (C1(y) C2(8) C3(9)), a

velocidade angular de B relativa a A é representada por:

&

X 1 0 -singd | &
v |=| O cog sinycosd & (3.8)
zBZ 0 - siy cogcosd <§‘

Como w = wap — Wpaz, onde wy € a velocidade orbital do satélite e,
consequentemente, a velocidade angular com que o referencial VLHL (B) gira

em relacao ao referencial inercial, entdo:

JI;X 1 0 -singd | cosfsing
cBy =| 0 cog sinycosd | &-a,| s sif sip+ cogy cosy (3.9)
BZ 0 - sigy cog cosd 45‘ cag sig sinp— siny cosy

Com isso, a equagdo diferencial da cinemética de um corpo rigido em Orbita,
representando a sequéncia de rotagfes 3-2-1, e que também pode ser vista em

alguns trabalhos (Wie, 1998) e (Arantes Jr., 2005), fica na forma apresentada

na eq. 3.10:
7 ca® sig sip cogycosy | w; sing
& = p— 0 cag cop - sinycosy| w, |+ CZ)O codgsing (3.10)
<§‘ 0 siny cosy s sindsing

2.10.2.2.Quatérnions

A representacdo por quaternions, ou parametros simétricos de Euler, prové
uma parametrizacdo muito conveniente da atitude. Ela € mais compacta que a
matrix de cossenos diretores, porque somente quatro parametros, ao invés de
nove, sao necessarios. Ela é mais conveniente que os angulos de Euler porque
ndo apresenta fungbes trigonométricas, as quais requerem tempo de

processamento na computacao (Wertz, 1978).
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A representagao por quaternions é uma rotacdo, de um angulo @, ao longo de
um eixo €, com componentes (ei, €2, €3) em relagdo a um sistema de
referéncia. Normalmente, o eixo de rotacdo ndo € nenhum dos eixos do

sistema de referéncia. A Figura 3.4 representa essa rotagao.

Figura 3.4 —Rotac¢do em torno do eixo & de um angulo ®
Fonte: Moreira (2006).

O vetor de quaternions (qi, 02, Q3, J4) € definido a partir dos parametros

descritos na Figura 3.4, da seguinte forma:

a2

e, sin -
q=|2|= 2 (3.11)
Gs € sin[gj

q4
L _

A equacdo cinematica representada por quaternions, para levar do referencial

VLHL para o referencial do corpo é dada por:
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1w, 0 W,y Wy + W q
2| Wy —Wy - W, 0 w,
W,y —W, =W, -W, 0

(3.12)

2.10.2.3.Transformag&o de Angulos de Euler para Quatérnions

As vantagens em se trabalhar com quaternions ao invés de angulos de Euler
sdo que na parametrizacdo por quaternions nao existem funcdes
trigonométricas nem singularidades presentes nas equagfes com angulos de
Euler. Porém, com o0 uso dos quaternions perde-se o sentido fisico do
comportamento do corpo e isso dificulta a interpretacdo dos resultados.
Portanto, é interessante utilizar quaternions para os calculos computacionais e

angulos de Euler para mostrar os resultados.

Com esse uso de duas parametrizagfes faz-se necessario transformar de uma
para a outra e vice-versa. Nessa seccdo sera apresentada a transformacéo de
angulos de Euler para quaternions. Os angulos de Euler sdo dependentes da
sequéncia de rotacOes executadas. Para a sequéncia de rotagbes 3-2-1, com
0s respectivos angulos (y, 6, @), isto é, (C1(y) C2(8) C3(¢)), a transformacao

de angulos de Euler para quaternions fica na forma (The MathWorks, 2006):
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2.10.2.4.Transformac&o de Quatérnions para Angulos de Euler

Para a geracdo dos graficos do comportamento do corpo € interessante que
estes estejam na forma de angulos de Euler e, para isso, deve-se transformar
de quaternions para angulos de Euler. Essa transformacdo ocorre pela
comparacdo das matrizes dos cossenos diretores formadas a partir dos

angulos de Euler e a matriz formada a partir do vetor quaternions.

A matriz dos cossenos diretores a partir dos angulos de Euler € dependente da
sequéncia de rotacOes. Para esse trabalho foi escolhida a sequéncia 3-2-1,
com os respectivos angulos (g, 6, @), isto é, (C1(y) C2(8) C3(¢)), Portanto, a
matriz de cossenos diretores em funcéo dos angulos de Euler é:
c&y cbsp -s6
SYsbep-cysy syYsésp+cycy sy (3.14)
Cysbep+sysy cystsp-sycy cyctd

A matriz de cossenos diretores em funcao do vetor quatérnions é:

[02-a2-02+a2)  2a,+asa.) 2(q,03--d,04)
20105 -0sds) R +aZ -2 +02)  2a0s+ Gl (3.15)
2q.3-+a,9,) 2Aa05-a0s)  (-of —a3 +ai +qZ

Dadas as matrizes, da relacdo entre elas pode-se encontrar os angulos de
Euler da seguinte forma, segundo (The MathWorks, 2006):

Y= arctarE qu 2q§.+q2q4) 2} (3.16)
~Oh 0z +Q3 + 0,

6= arcsirt-2(q,05.~ 4,9)) (3.17)

@= arcta{%] (3.18)
Gy —02—03 + 0
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2.11.Modelo do Sistema de Controle

A Plataforma Multi-Missdo (PMM) apresenta um conjunto de sensores e
atuadores responsaveis pela manutencdo da atitude da plataforma e de sua
carga util. Os equipamentos ativos que foram efetivamente utilizados nesse
trabalho serdo apresentados a seguir com uma descricdo sucinta da sua
importancia dentro do SCAO da PMM.

2.11.1.Sensores

Nos modos de operacdo abordados, sao utilizados o receptor de GPS, a
unidade inercial (giroscopios), o sensor de estrelas, 0 magnetdémetro e o sensor
solar. O receptor GPS prové o tempo, a posicao e velocidade do satélite, a
unidade inercial é responsavel pela medida da velocidade angular, o
magnetébmetro prové a direcdo e intensidade do campo magnético local, e
sensor solar fornece a diregdo do Sol. O sensor de estrelas fornece a
informacédo de atitude e, como € o mais preciso dos sensores, € utilizado

também para calibrar a unidade inercial.

O giroscoépio, o sensor de estrelas, 0 magnetdmetro e o sensor solar foram
escolhidos neste trabalho como os sensores a serem utilizados para o controle

de atitude da Plataforma Multi-Missao.

2.11.1.1.Giroscopio

Giroscopios, ou simplesmente giros, formam a base de sensores inerciais para
propagacéao de atitude e controle. Um conjunto de trés giros ortogonais entre si
é capaz de medir os componentes (wy, Wy, W;) da velocidade angular do veiculo
espacial. Um quarto giro, a um angulo escolhido em relacado aos outros, pode

ser utilizado para se evitar um ponto de falha simples.
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A Figura 3.5 representa um giroscopio laser usado no sistema de referéncia

inercial do lancador Ariane 5.

4

@
Y/

Figura 3.5 — Giroscoépio laser.
Fonte: FORTESCUE; SWINERD (2003).

Optou-se por modelar os giroscépios como sendo ganho unitario em relacao a
entrada e saida, mais um ruido aleatério. Dessa forma, as medidas das
velocidades angulares nos eixos principais do satélite sdo fornecidas pelos
giroscopios acrescidas de um ruido aleatério, simulando o comportamento do

equipamento, porém sem aumentar muito a complexidade do modelo.

2.11.1.2.Sensor de Estrelas

Sensores de estrelas sdo os mais precisos sensores de referéncia de uso

comum para medicao de atitude.
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Melhorias considerveis em sensores de estrelas foram conseguidas com o
advento da tecnologia de detectores de estado sélido (CCDs). O sensor CCD
permitiu reduzir a massa, volume e consumo de energia para uma mesma
precisdo que outros sensores. A Figura 3.6 representa um sensor de estrelas

com tecnologia CCD.

Figura 3.6 — Sensor de estrelas com tecnologia CCD
Fonte: FORTESCUE; SWINERD (2003).

A complexidade do sensor de estrelas foge do escopo desse trabalho e,
portanto, optou-se por modelar o sensor de estrelas como um ganho unitario

mais um ruido aleatério.

2.11.1.3.Sensor Solar

A PMM dispde de oito sensores solares de baixa precisdo, a serem utilizados
durante o apontamento solar do Modo de Contingéncia. Por questbes de
simplicidade, esses sensores serdo modelados como sendo o vetor posi¢cao do

Sol relativo ao satélite, com um ruido gaussiano com média zero e desvio
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padrdo de 3% do fundo de escala, equivalente ao erro que consta nas

especificacoes.

2.11.1.4.Magnetdmetro

Dois magnetometros de trés eixos estao dispostos na PMM de forma a estarem
0 mais distante possivel dos atuadores magnéticos, para evitar interferéncias.
Seguindo as especificacbes da PMM cada um deles deve ter um ruido com
desvio padrdo menor ou igual a 3 miliGauss, e offset menor ou igual a 3
miliGauss. Esses valores foram adotados no modelo, que pode ser visto na
Figura 3.7:

Continuous SuperBlock Inputs Outputs
magnetometro2 3 3

Autor: Jairo Caval canti Amaral
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - | NPE
Curso: Engenharia e Tecnol ogi a Espaci ai s/ Mecani ca Espacial e Control e- ETE/ CMC

Converte para M i Gauss
9]

'Y = 10000* 1000}

Figura 3.7 — Diagrama do modelo dos magnetémetros.

2.11.2.Atuadores

Os torques que agem sobre o satélite foram divididos em dois tipos: internos e

externos. Torques externos adicionam ou subtraem quantidade de movimento

60



angular do sistema, enquanto os internos afetam a distribuicdo da quantidade
de movimento angular, sem agrega-la ou retira-la do sistema. Torques
associados a atuadores magnéticos sdo essencialmente externos. Torques
associados a rodas de reacdo sédo considerados internos e sao utilizados para

controlar a atitude e ndo a quantidade de movimento angular total.

2.11.2.1.Rodas de Reacéao

Rodas de reacdo tém nominalmente velocidade zero e podem ser giradas em
ambas as direcdes em resposta aos torques requisitados pelo SCA do veiculo
espacial (FORTESCUE; SWINERD, 2003). Entretanto, deve-se notar que a
taxas de variacbes angulares baixas ou mesmo nulas, a roda apresenta
resposta ndo-linear dada pelo atrito, que pode provocar um movimento irregular
nessa regido. Para controle em trés eixos, trés rodas de reacdo ortogonais
entre si sdo o requisito minimo. Uma quarta roda redundante é normalmente
adicionada com angulos iguais em relacdo as outras trés rodas ou em uma

configuracéo tetraédrica, para evitar um ponto de falha simples.

Dispositivos para armazenar quantidade de movimento angular sdo usados em
um veiculo espacial para varios propdsitos: para adicionar estabilidade contra
torques perturbadores; para prover uma quantidade de movimento angular
variavel possibilitando a operacdo em 1 rotacdo por Orbita para missdes
orientadas a Terra; para absorver torques ciclicos; e para transferir quantidade
de movimento angular ao corpo do satélite como forma de executar manobras
(Headrick, 1978).

A Figura 3.8 representa uma roda de reacdo cuja parte eletrénica se encontra

logo abaixo da massa inercial.
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Figura 3.8 — Roda de reacdo da CTA Space Systems
Fonte: CTA-SPACE (1997)

O modelo utilizado nesse trabalho para caracterizar a roda de reacéo foi
baseado em uma dissertacdo de mestrado (SOUZA, 1981), onde é
apresentada a funcéo de transferéncia da roda de reacdo. A saida € o torque
(em Nm) produzido pela roda e a entrada é o valor de tensdo comandado (em
Volts).

L (3.19)

(3.20)

onde T é o torque produzido pela roda, V é a tensédo de entrada do motor da
roda, K, € o ganho, T, é a constante de tempo, w € a velocidade angular e J, €

o momento de inércia da roda de reacéao.

Para o célculo das constantes K, e T, devem ser utilizadas as seguintes

féormulas:
J. @
T, = —wmax 3.21
' Tmax ( )
_Tmax
KV—V (3.22)



onde wmax € a velocidade angular méxima da roda de reacdo, Tmax € O torque
maximo no motor e Vyhax € a tensdo maxima na entrada do motor da roda de

reacao.

2.11.2.2.Magnetotorquers

Os magnetotorquers sdo atuadores que produzem torque através da interacao
entre 0 momento magnético produzido por eles, e o campo magnético natural
da Terra. Eles consistem em trés bobinas magnéticas formando angulos retos
entre si. Estas bobinas sdo energizadas independentemente uma das outras,
através da supervisdo da l6gica de controle de atitude do computador de bordo.

O torque de controle T¢ sobre o satélite produzido pelo momento magnético
aplicado pela bobina v interagindo com o campo magnético terrestre (ou vetor

de inducdo geomagnética local) B € dado pelo produto vetorial:
Tc =vxB (3.23)

O torque de controle produzido € normal tanto ao vetor momento magnético
aplicado pela bobina v como ao vetor indugdo geomagnética B, ndo tendo

desta forma nenhuma componente na direcéo de v.

Para a aquisicao de atitude e de sua manutencéo, o torque requerido deve ser
normal ao eixo de rotacdo de maneira a mudar a direcdo do momento angular
do satélite. Esse torque deve ser produzido com o momento magnético
alinhado com o eixo de rotagéo.
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Autor: Jairo Caval canti Amaral
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Figura 3.9 — Diagrama de blocos referente ao modelo dos magnetotorquers.

De acordo com as especificagbes da PMM (Silva, 2007a), cada uma das trés
bobinas devera ter um momento de dipolo maior ou igual a 30 A‘m®. Para o

modelo, usamos esse valor minimo.

2.11.2.3.Propulsores

Os propulsores produzem empuxo atraves da forca de reacdo proveniente dos
gases que expelem. A acdo dos propulsores é mais rapida comparada a outros
atuadores. Dependendo de onde a forca é aplicada, podem produzir rotacoes,
translacbes ou ambas, possibilitando tanto controle de atitude quanto controle
de Orbita. Apresentam a desvantagem de consumir propelente, que ndo é

renovavel, além de terem atraso e tempos maximos e minimos de utilizacao.
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De acordo com a especificacdo, a PMM possui seis propulsores, todos eles na
face —z do satélite, dispostos de acordo com a Figura 3.10. A distancia de cada

um deles ao eixo z é de 350 mm.

L]
3 \ | 'F

G B

Figura 3.10 — Disposicao dos propulsores na face z- da PMM.
Fonte: INPE (2001c).

Devido a essa disposicdo, todos os atuadores podem contribuir
simultaneamente para uma manobra orbital. No entanto, o satélite ndo pode
produzir um binario puro, estando impossibilitado de executar uma rotacdo sem
também sofrer uma translacdo, além de ndo poder girar em torno do eixo z.
Como as manobras simuladas nao utilizavam a dupla de atuadores
redundantes em +-y, sO foram utilizados quatro deles no modelo. Seguindo as
especificacdes da PMM, foi atribuido o valor de 5 N para cada propulsor. A
implementacdo dos propulsores, com suas contribuicbes para forca e torque,

pode ser vista na Figura 3.11.
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l—_l_>t hruster x [13]

torque thruster xl—_l—:
l—zzﬁhrusﬁer x lef [torque thruster x = 100*0.35*(thruster x - thruster x lef)

Ethrustsr y
torque thruster y = 100*0.35*(thruster y - thruster y lef)

torque thruster YE
E(hrusﬁer y lef
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EM enpuxo z = 100*(thruster x + thruster
Ethrustsry x lef + thruster y + thruster y lef)
lI:(hrusﬁer y lef

Enpuxo z ro

Figura 3.11 — Diagrama de blocos referente ao modelo dos propulsores.
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2.11.2.4.Especificagdes dos Modos de Controle

ApoOs a separacdo do lancador, os primeiros Modos de Controle da PMM séao

usados principalmente na Fase de Aquisi¢cao, descrita na Tabela 3.1 abaixo:
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Tabela 3.1 - Sequéncia de eventos no langamento

Fonte: INPE (2001b).
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A primeira agdo do SCA é entrar no Modo de Contingéncia e reduzir a rotacao
do satélite para permitir a abertura segura dos painéis. O lancador tem a
responsabilidade de liberar a PMM com um tombamento (“tumbling”) inferior a
29s, que deve ser anulado pelos magnetotorquers; e, em ultimo caso, pelos

propulsores.

Foi sugerido por Silva (2007b) que o critério para a abertura dos painéis seja

uma rotacao inferior a 0,27s.

ApoOs a abertura dos painéis, ainda no Modo de Contingéncia, a PMM deve
utilizar os propulsores para apontar — de forma rapida e pouco precisa — seu
eixo — z para o Sol, que é para onde seus painéis estardo alinhados. Em
seguida, usando apenas a roda de reacao do eixo z, serd imposta uma rotacéo

que garanta rigidez giroscopica e um apontamento de +10°para o Sol.

Apds um tempo nado especificado, sob um comando de Terra, a PMM entrara
no Modo de Navegacao Fina, que devera leva-la para sua posi¢cdo nominal —
nesta simulacéo, o apontamento nominal sera para Terra. A partir de entéo, ela

pode executar manobras de correcao orbital, ou de dessaturacéo das rodas.

A dessaturagcdo ocorrera quando alguma das rodas ultrapassar um
determinado valor acima do momento angular nominal, e é feita primariamente
com os magnetotorquers, onde a lei de controle para o sinal p; de cada

magnetotorquer i € dada por
P ==sgn[t, ~H,,) (B, xB] (3.24)

H € o momento angular combinado de todas as rodas, H, € 0 momento
angular nominal, n; € o versor do eixo i do magnetémetro, e B € o vetor indugéo
magnética. Se a dessaturagdo ndo puder ser feita satisfatoriamente com os

magnetotorquers, os propulsores serao utilizados.
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3 PROJETO DO SISTEMA DE CONTROLE

Este capitulo abrange o projeto do sistema de controle do satélite, assim como

especificacdes da PMM que néo puderam ser obtidas na literatura disponivel.

3.1.Controlador

O controlador € composto por varios blocos com leis de controle independentes

e intercambiaveis através do supervisor.

3.1.1.Supervisor

A fungé@o do bloco supervisor é ativar um bloco de controle e desativar os
outros blocos de controle quando cada um deles se fizer necessario, e de uma
maneira que a transi¢cao entre eles ndo produza instabilidades no sistema. Sua

implementacgéo pode ser vista na Figura 4.1:
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Figura 4.1 Implementagao do bloco supervisor.
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Assim como outros blocos de controle, ele tem acesso as informacdes dos
sensores e a informacdo de Terra. No entanto, em vez de influenciar apenas
grandezas fisicas do modelo, sua saida também ativa ou desativa outros
blocos de controle. Sendo um sistema de controle com saidas essencialmente
booleanas e fortemente dependente de memaria, o bloco supervisor foi feito
nesta dissertacdo usando-se a funcdo maquina de estados do MatrixX, que

pode ser vista superficialmente na Figura 4.2:
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Figura 4.2 — Implementacdo da maquina de estados.
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Figura 4.3 — Detalhe da implementa¢do da maquina de estados.
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Os critérios para o0 momento exato da transicdo de um modo para outro sdo
determinados pela lei de controle do modo seguinte; o sinal de controle durante
o modo anterior (neste caso, a atitude e a velocidade de rotacdo); e,
finalmente, os valores particulares determinados pelo projeto do satélite (sobre-
elevacdo maxima, tempo de acomodacdo, erro de regime permanente,

alarmes, etc.).
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3.1.2.Modo Nominal

A lei de controle atuante no Modo de Controle Nominal € aquela definida por
[Moreira, 2006]. Ela foi reaproveitada sem alteracées neste modelo, como se
segue.

O desenvolvimento de computadores digitais para uso em veiculos espaciais
tem progredido rapidamente. Eles devem ser confiaveis no ambiente radioativo
do espaco. Mesmo havendo técnicas sofisticadas de controle, o algoritmo mais
utiizado para controle de atitude de veiculos espaciais € o algoritmo
proporcional, integral e derivativo (PID).

O principio do controle ativo envolve a medida da atitude através de sensores
instalados e comparacao dessas medidas com a atitude desejada. Os sinais de
erro, diferenca entre o valor medido e o desejado, sdo usados em algoritmos
apropriados no computador de bordo para determinar os torques de correcao.

Tendo em vista os tipos de sensores disponiveis para o Modo Nominal de
operacdo da PMM (giroscopio e sensor de estrelas), € necessario que dentro
do controlador se encontre o célculo da atitude do satélite a cada instante de
tempo. Isto €, como a atitude sé é disponibilizada diretamente através do
sensor de estrelas, e assume-se que este € utilizado somente para calibrar os
demais equipamentos do satélite, entdo a atitude deve ser obtida atraves da

propagacdo das medidas da velocidade angular provida pelos giroscopios.

Para o célculo dos ganhos do controlador PID foi adotada a técnica de
alocacdo de podlos. Partindo de uma malha classica de controle, como
mostrada na Figura 4.2, procura-se escolher a posi¢cao dos polos da funcéo de
transferéncia pela sintonia dos ganhos proporcional (kp), derivativo (kq) e
integral (k;).
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Plania
Entrada Contrelador _ Atuador ;| D!namlpg e Saida _
= Cls) - Als) CIHEHthIC-'a >
Gls)
Sensor =
S(s) B

Figura 4.4 - Sistema de controle em malha fechada.

T(s) = C(9)A(s)G(s)

- (4.1)
1+C(s)A(S)G(s)S(s)

As funcbes de transferéncia do controlador, da planta (atuador, dinamica e

cinematica) e do sensor séo:

kps+kys® +k;

C(s) = (4.2)
S
A®S) = S (4.3)
S+
G9=— (4.4)
Is
S(s)=1 (4.5)

onde: kp, kd e ki sdo os ganhos proporcional, derivativo e integral do
controlador; K, e T, sdo o ganho e a constante de tempo da roda de reacao; e |

€ 0 momento de inércia do satélite.

O polindmio caracteristico desse sistema € obtido a partir de:
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kps+kgs®+k K,s 1

1+C(s)A(5)G(3) S(s) = — — (4.6)
1 s
s+
TV
Igualando a equacéo a zero e rearrumando 0s termos:
k,K _
53+(Ti+kdlK")sz+ pl Ys+ k'IKV =0 (4.7)
\%

A equacgdo caracteristica do sistema € de 3a ordem, portanto, deve ser
realizada uma andlise da resposta ao degrau unitario para sistemas de 3a

ordem. Dada uma funcao caracteristica de 3a ordem como descrita na eq. 4.8:

(32+as+bXs+c)=s3+(a+c)32+(ac+b)s+bc=0 (4.8)

onde a = 2.Z.wn, b = w,? e ¢ é uma constante. O efeito do pélo real s = —c na
resposta a degrau unitario € de reduzir o sobre-sinal maximo e aumentar o
tempo de acomodacao (Ogata, 1982). Se o pdlo esta localizado a direita dos
polos complexos conjugados, entdo ha uma tendéncia para resposta lenta. O
sistema se comportard& como um sistema sobre-amortecido. Os poélos

complexos conjugados adicionam ondulacao na curva de resposta.
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Figura 4.5 Implementacdo do controle do Modo Nominal.

Comparando a equacdo caracteristica do sistema estudado com a outra
composta por dois poélos imaginarios e um real, isto é, igualando os coeficientes

das equacoes 4.7 e 4.8 tem-se:

K, :KI—(ac+b):K|—(20Wn +Wﬁ) (4.9)
Kqg =K|—(a+C—T—1J =Ki[2<wn + klivl\;v _Ti] (4.10)

Para efeitos de simulacéo, foi escolhido k; = 1 como forma de simplificar as
equacdes, por isso ndo é apresentada a féormula para calculo desse ganho.
Como pode ser observado nas equacdes 4.9-10, para se encontrar os valores
dos ganhos k;, e kg, € suficiente definir os coeficientes da equagéo (s? + as + b).
Isto é, basta escolher o coeficiente de amortecimento (¢) e a frequéncia natural

(wn). Nao foi otimizado o célculo dos ganhos do PID.
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Para se obter um erro de regime estacionario de 2%, a freqiiéncia natural deve

obedecer a formula w, = 4/(t.(), onde t; € o tempo de subida da resposta,

conforme consta na Teoria de Controle (Ogata, 1982).

Os ganhos do controlador foram calculados levando em consideracdo uma
planta linearizada e com os eixos do satélite desacoplados entre si. Porém
esses mesmos ganhos foram utilizados na simulacdo da planta ndo-linear com
eixos acoplados. Como o Modo Nominal trabalha proximo da origem dos

angulos, essa aproximacao pode ser feita.

3.1.3.Modo de Contingéncia

O Modo de Contingéncia executa a parada com magnetotorquers e o
apontamento solar em dois eixos. Sua implementacdo no bloco supervisor

pode ser vista na Figura 4.5:
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erro(1) mpr e }

magl

timer{U42>7200 and (U23<0.1/57 and U23> -0.1/57 or 1)}

0
par ada col
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par ada{ U1<0. 2/ 57. 296}

thru

painei s abertos

~7I5TN
/. N
/ \
Ilaponl anment o‘l
1 sol ar 1
\ 1

parada co
rodas 5

Sae_

Figura 4.6 — Implementacdo do Modo de Contingéncia na maquina de estados.
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3.1.3.1.Parada com Magnetotorquers:

N&o foi encontrada na literatura disponivel sobre a PMM uma lei de controle
para os magnetotorquers no Modo de Contingéncia. Dessa forma, foi escolhida
uma lei de controle derivada do trabalho de [Prudéncio, 2000] para o satélite
SACI-1 que, por sua vez, é baseada no trabalho de [Shigehara, 1972] e é
analoga a propria lei usada na dessaturacdo. Como ai ainda nao ha
necessidade de se obter um apontamento especifico, todos os
magnetotorquers utilizam a versdo dessa politica de controle para reducao de

velocidade.
p. =sigldH [l x B] (4.12)

O sinal de controle p; do magnetotorquer i é determinado pelo sinal do produto
escalar do momento de inércia do satélite, pelo produto vetorial do versor do
magnetorquer pelo vetor campo magnético B. A implementacdo do bloco de

controle para os magnetotorquers pode ser vista na Figura 4.4.
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3.1.3.2.Apontamento Solar

N&o foi encontrada uma lei para o apontamento solar na literatura disponivel
sobre a PMM. Portanto, a lei adotada foi a de duas rotagbes separadas: a
primeira em torno do eixo y, e a segunda em torno do eixo x. Cada uma delas &

uma lei de controle bang-bang. Sua implementacédo pode ser vista na Figura
4.7:
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Figura 4.8 — Diagrama de estados do apontamento solar.
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O sinal de controle é convertido em coordenadas polares, de forma que os
polos estejam no eixo +-y, e 0 vetor z esteja nas coordenadas polares (0, 11/2).
A lei de controle da primeira rotacéo utiliza a coordenada polar 6. Ela aciona os
propulsores do eixo y de forma que a rotacao do satélite reduza o erro. O ponto
onde o sentido de torque € invertido é obtido atraveés da equacao de Torricelli.

2aS=v? (4.12)

Como o Sol tem movimento aparente lento e o apontamento ndo necessita ser
muito preciso, neste modelo o sinal que indica a velocidade de rotagdo vem da

unidade inercial.

U20>0
{ U20<0} { >0k

{U20>0 and 1}
bang neg
phi [29]

para bang
phi [ 26]

para bang
eg phi [29

{ -0.5/57.296<U23 and U23<0. 5/ 57. 296}

{ -0.5/57.296<U23 and U23<0. 5/ 57. 296}

17

apont a
[12]

Figura 4.9 — Diagrama de estados da lei de controle “Bang-Bang” usada no

apontamento solar.
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A segunda rotagdo, em torno do eixo X, usa como referéncia de controle a
coordenada polar ¢. Uma vez que 6 ja foi alinhado, idealmente uma rotacdo em
X ndo perturbara o alinhamento anterior. A lei de controle para ¢ é analoga a

anterior.

Com as coordenadas 6 e ¢ alinhadas em (0, 1/2), a roda de reacdo em y €&

ativada e confere ao satélite uma rotacdo em torno desse eixo.

Uma vez que o Modo de Contingéncia é para ser usado durante emergéncias,
0s critérios para entrada nesse modo ndo dependem da velocidade e da atitude

do satélite.

3.1.4.Modo de Navegacéao Fina

Neste modelo, o Modo de Navegacédo Fina € encarregado de levar a PMM
precisamente para a sua atitude nominal, neste caso a Terra. Como nao foi
encontrada especificacdo na literatura disponivel, foi escolhido que uma
manobra assim sera subdividida em até trés rotacbes, de forma que cada
variavel abordada esteja convenientemente desacoplada das outras. Cada
rotacao pode, no pior caso, levar o apontamento para um ponto diametralmente
oposto, ou seja, de 1 radianos. A implementacdo do Modo de Navegagéo Fina

na maquina de estados pode ser vista superficialmente na Figura 4.9:
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Figura 4.10 — Diagrama de estados do Modo de Navegacéao Fina.
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Como a Terra tem um movimento aparente consideravel em relacdo as
velocidades que as rodas de reacdo podem conferir a PMM, foi escolhido que
as duas primeiras rotacdes alinharéo o eixo y da PMM com a normal do plano
da orbita. Como esse plano pode ser considerado inercialmente fixo, ndo ha o

inconveniente de a referéncia mudar durante os apontamentos de cada eixo.

O vetor normal do plano da érbita pode ser obtido através do produto vetorial
entre o vetor direcdo da Terra (obtido a partir das coordenadas g, 6, @) e o
vetor velocidade da o6rbita. Analogamente ao apontamento solar, a dire¢cdo do
vetor normal ao plano da érbita é representada em coordenadas polares, desta
vez com os polos em +-z. Aqui, a face +y € apontada em direcao a esse vetor.
Como a ultima rotacdo é feita dentro do plano orbital, ndo ha risco do

movimento de oOrbita levar a referéncia para fora de alcance.

Abaixo, seguem alguns critérios e caracteristicas sobre a entrada no sistema

de controle para a manobra descrita anteriormente:

3.1.4.1.Limite do Sinal de Controle

O primeiro critério sera o ceifamento do sinal de controle nas rodas de reacéo,
incluido no projeto do controle do Modo Nominal por [Moreira, 2006].
(Evitaremos chamar isso de saturacdo para ndo ser confundido com o
momento angular maximo das rodas; aqui falamos de um limite de torque, e

nao de momento angular.)

Considerando o sistema PID especificado para Modo Nominal por [Moreira,
2006], e assumindo uma aproximacao linear com angulos desacoplados,
observamos que o sinal de controle maximo (10 V) sera obtido nos seguintes

Casos:

Para erro de velocidade nulo, e erro de atitude eg, temos que xP < +10. Portanto:
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€y <t — (4.13)

Uma vez que o erro de atitude pode ser de até 11 radianos (eg = 1) O

ceifamento sera evitado com:

P<>=159 (4.14)

(4.15)

Durante o funcionamento normal, a transicAo comecara de uma atitude
constante, ou pelo menos apontando para um alvo movendo-se lentamente.

Assim, podemos considerar que a velocidade inicial sera desprezivel.

Devido & aproximacao linear, podemos considerar que para cada dimenséo,

devemos evitar:

Lo 480 510 (4.16)
k, kg
Ha ainda uma parcela devida a acado integral (com dimens&o: rad-s), nao

incluida por ki e At serem pequenos.

3.1.4.2.Regime Permanente

Uma vez que o controle das rodas de reacao ja foi implementado em PID por
[Moreira, 2006], a implementacdo de outros modos que usem as rodas de
reagcdo também utilizara PIDs. O comportamento dos angulos de erro na
transicdo para o Modo Nominal, a partir de suas condi¢cdes de entrada, sera

analisado aqui.
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Primeiro calcula-se o erro para o estado estacionario. A partir do esquema em
blocos do sistema de controle, temos a seguinte funcdo de transferéncia para o

sinal de saida (erro do angulo).

T(9P(9) + REOCHAGP(S) o -
1+ C(s)A(s)P(s)S(s)

R(s) __ T(9P(s)S(s)

1+C(s)A(S)P(s)S(s) 1+ C(s)A(s)P(s)S(s)

& (s) = R(s) -

(4.17)

Fazemos aqui a analise em regime estacionario do erro no angulo de atitude:

A equacgéao do erro no angulo de atitude pode ser separada em dois termos: um
devido a variacdo da referéncia, e outro devido a influéncia de torques

externos.

Analisaremos primeiro o comportamento da saida em relacdo a referéncia.

Assim, a equacao fica:

R(s)
1+ C(s)A(s)P(s)S(s)

e,(s) = (4.18)

Se a referéncia for um degrau genérico de sinal R(s) = R/s, equivalente a uma

simples mudanca de atitude, aplicamos o Teorema do Valor Final:

k,s+kys? +k; :
Iirrz)C(s)A(s)P(s)S(s)=[ pST S T '] Kys (izjzk'KVTV 572 (4.19)
S S 1 \is |
S+—
R R
— _ 2
[ =i =s S =s S = RS =0 (4.2
I = 5% () = S 9 APESE LK 2 o KK, (4.20)
|

Se a referéncia for uma rampa de valor R(s) = R/s?, equivalente a apontar para

um alvo movendo-se com velocidade constante R, temos:
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R
o B e R
) S8 =S CAPESE T, kT o o, kT, o 2

R
S

Agora consideramos a saida em relagdo ao torque externo, cuja resposta €
dada por:

T(s)P(s)S(s)
1+C(s)A(s)P(s)S(s)

g (s)=- (4.22)

Para um impulso de torque T(s) = T, equivalente a um eventual impacto

causado por um micro-meteoro ou um disparo indesejado dos propulsores,

temos:
1
TI 2 TTl
lim e(t) = lim se, (s) = -s S =-s =0 (4.23)
t—oo s-0 ¢ 1+ ki KVTV S—z Sz + I<i KvTv

Para um degrau de torque T(s) = T/s, indicando um torque perturbador

constante (média ndo-nula), temos:

T 1 Tl 1

LR .
limse, =-s— SIS =- s - I __
=0 1o kKT 2 kKT 2 o KK kKT,

O erro para um torque externo constante é de - T

I vV'v

Dessa forma, demonstra-se que um PID pode corrigir erros causados por uma
mudanca de atitude, o travamento num alvo movendo-se em velocidade
constante, ou torques impulsivos. No entanto, podera haver um erro constante
devido a torques de média ndo-nula. Ele pode ser reduzido até limites
aceitaveis a partir da manipulagéo das constantes ki, k, e T,.
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3.1.4.3.Regime Transitorio

A lei de controle para cada rotacédo foi subdividida em duas fases, uma primeira

grosseira (sinal de controle em bang-bang), e uma final mais precisa (PID).

Inicialmente investigaremos o tempo minimo com o qual as rodas de reacdo
podem apontar cada eixo da PMM, considerando o pior caso possivel e

permitindo a saturacao.

Foram usados os valores sugeridos por [Moreira, 2006] em seu modelo do
Modo Nominal da PMM:

T, = 20s

K, = 006Nm/V

Assim, o torque em func¢éo da entrada constante V de maximo 10 V seré:

006s

T(s) =
(s s+ 005

V(9) (4.25)

Aplicando a transformada inversa de Laplace e sabendo que o torque tende a

zero com tempo tendendo a infinito, obtemos seu comportamento no tempo:
T ¢ )=-0003/e™%%% (4.26)

Primeiro faremos uma analise para um controle “bang-bang” em relacéo ao pior
caso: quando a referéncia esta a 1 radianos do angulo de atitude inicial.
Conhecendo a fungao do torque na roda, primeiro trocamos o sinal para obter o
torque aplicado na estrutura do satélite. Apdés isso, dividimos pelo momento de

inércia para obter a aceleracdo angular do satélite:

(4.27)

o) = 0003/ -o0st
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Em seguida integramos duas vezes para encontrar a funcdo do angulo de
atitude. As condicbes de contorno sdo angulo e velocidade angular nulos no

tempo inicial:

@ ) =°§’—fw —e700s!) (4.28)

0, () :0;;—2‘/(e‘°~05t —1)+Mt (4.29)
Considerando que o sinal de controle maximo V = 10 V seja aplicado desde o
inicio, calcularemos agora o0 tempo necessario para chegar a metade da

manobra no pior caso. Isso pode ser feito obtendo-se a varidvel t da equacéo:

01200 (e—0,05t B 1)+ 006010 (=T (4.30)
) 2 )

J J,

Simplificada, ela fica da forma:
6008 +o,5t-(ﬂ+1j -0 (4.31)
24

Que solucionada pra cada momento de inércia, resulta em:

Jx = 295.97401 Kg m?

—0,05t —
e + 0% -384=0 (4.32)
t =7768s
Jy =509.02567 Kg m?
-0,05t -
e + 0% -3884=0 (4.33)
t =13346s
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J; = 357.43366 Kg m?

e %% 4+ 0% 468,9=0

4.34
t =9378s ( )

A lei de controle do tipo “bang bang” comeca aplicando a tensdo maxima de 10
V na roda de reacdo, em direcdo a referéncia. Uma vez que a roda satura
muito cedo, e geralmente antes do meio da manobra, a inversdo de sentido do
torque deve ocorrer proporcionalmente tarde. O momento da inversao pode ser
definido como aquele em que aplicando o torque inverso, a rotacao pare dentro
de uma margem definida de distancia, para entrar num Modo de Apontamento
Fino. Neste caso, aproveitando o trabalho de [Gobato, 2006] e [Moreira, 2006]

utilizaremos uma margem de 30 graus (0,52 radianos).

Considerando uma roda saturada recebendo um sinal maximo contrério a sua
rotacdo, temos que a sua parada ocorrera em 13,86 segundos e se deslocara

ainda por mais 7,1473/J, radianos:

006(0) -o0s: | 00610) (4.35)

@=-—7 >

a(ty) = _ﬂoé—o,oa + 0,06(10): B 006(10)

J J, J

o005 _ 5 (4.36)
-008=In2

t =-1386s

G0 =- o,Ofs(;LO)e_o,05t . o,o§a0)

J, J; (4.37)

=2,
s | (4.38)
AHI = —71J—

Para x: 0,0241 radianos = 1,3 graus
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Para y: 0,01404 radianos = 0,8 graus
Para z: 0,02000 radianos = 1,15 graus

Conhecendo as margens para uma parada completa, podemos determinar que
o sinal de controle pode mudar de sentido quando estiver a >30 graus de
distancia da referéncia, e passara para o apontamento fino apés a velocidade

estar abaixo de 0,19s.

Quando o erro de apontamento de um eixo estiver dentro de 0,1°de posicéo e
0,17s de velocidade, sera iniciado o apontamento no eixo seguinte. Quando
todo os eixos estiverem alinhados assim, o Modo de Navegacao Fina do

modelo passara para o Modo Nominal.

A implementacédo do bloco de controle do Modo de Navegacao Fina pode ser

vista na Figura 4.10 abaixo:
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Discrete SuperBlock Sample Periodsample Skew Inputs Outputs Enable SignalGroupld
apontamento terra 0.1 0. 21 9 Parent 0

Autor : Joire Covolcant: Amorol
(matituts Nacional do Pesauicos Essaciora — INFE
Curen Ergenhorin e Tecanlag:o Expor ioie/Neconicn Cepocin! & Controls-ET(/OMC

101 da zantisia
€rrg goonig terro =t
verxar_plona arbital H 5 ]
!E] I i terrn
15 e 2 L * s
. 5 2 1251 LAY I |y theto terio
¥ Ipneto Piono or 1a
>e L o 2 | :k ¢ ont teren
s [2] |9 Fiono Oro Eoturet o
> [X}
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Y2=0
Y3i=0
1
2 Y1 = -gren pof terrosononta pai tffro
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7
Vx pa: tmrro = Vx pa: terrotoponicfpar terro
Vy theta terro = Vy thete fer ra-opfiket
VZ pni terrg = Vz pni terreropents) i I ARy

Figura 4.11 — Diagrama de blocos do controlador do Modo de Navegacéo Fina.
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3.1.5.Modo de Dessaturacao das Rodas

A lei de controle e a implementacéo para o Modo de Dessaturacdo das Rodas
com magnetotorquers estd de acordo com o que foi descrito no modelo do

capitulo anterior.

Adicionalmente, caso a rotacdo das rodas dos eixos x ou y ultrapassem 500
rad/s, serdo acionados o0s respectivos propulsores no sentido contrario, até que
ambas estejam abaixo de 250 rad/s. A implementacdo do diagrama de estados
e do bloco de dessaturacdo com propulsores pode ser vista nas Figuras 4.11 e
4.12, respectivamente:
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concl ui do{ U25> -100 and U25<100 and U24> -100 and U24<100 and U26> -100 and U26<100}

dessat uracao{ (U25< -200 or U25>200 or U24< -200 or U24>200 or U26< -200 or U26>200) and 0}

gessaturaca®

{U25> -100 and U25<100 or 1}

{U24> -100 and U24<100 or 1}

U23>3/87 or U23< -3/57}

3/57 or Ul4< -3/57 or

{U12>3/57 or Ul2< -3/57 or Ul4

{U25>250 or U25< -250 and

4>250 or U24< -250 and 1}

Uld< -3/ 57 or U23>3/57 or U23< -3/57} 3/57 or ULd4< -3/57 or U23>3/57 or U23< -3/57)

or {U12>3/ 57 or

{u12> 3/57 or Ul4>

Figura 4.12 — Diagrama de estados do Modo de Dessaturacdo com propulsores.
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Autor: Jairo Caval canti Amaral
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - | NPE
Curso: Engenharia e Tecnol ogi a Espaci ai s/ Mecani ca Espacial e Control e- ETE/ CMC

Bang Bang
inputs: u;
outputs: y;
float u(:), y(:);: T‘X
v
= * Lhouster
pulse = abs(u(1))*2; 1, thruster x = vmxdessatura x
if u(1) >0 then &
y(2) = 1; thruster x nin = Bang Bang. 2(2)*dessatura x hruster x nin
¥(1) = o Cdessatura x|
el se
y(2) =0;
y(1) = 1;
endif;
99
Bang Bang
1]
inputs: u;
outputs: y;
float u(:), y(:); ™ e =3 N fhruster ¥
thruster y = Vnx*dessatura y Thruster x njnl
pulse = abs(u(1))*2; L2 thruster|y.
it u(1) <0 then thruster y min = Bang Bang. 1(2)*dessatura y hruster y min thruster y
¥(2) =L = thrust ef.
y(1) =0; thruster x
else thrusil
y(2) =0; thruster|yl
y(1) =1
endif;
Bang Bang
inputs:
outputs:
float u(:). y(:): Tw
ul se = abs(u(1))*40; e —
P (u(w) thruster x = Vm*parada com thrusters emer
Y it 4(1) > 0 then
y(2) = 1; thruster x min = Bang Bang.5(2)*parada com t fisstienierenemi n
y(1) =0;
el se
¥(2) =0;
y(1) =1
endif;
Bang Bang
[e]
inputs: u;
outputs: vy;
float u(:), y(:): ny
Lhoustor
pul se = abs(u(1))*80; thruster y = Vny*parada com thrusters emer
W ¢ u(1) > 0 then thruster y nin = Bang Bang.6(2)*parada com thilubiars &M nin
y(2) = 1;
y(1) =0;
el se
y(2) =0;
y(1) =1;
endif;

Figura 4.13 — Diagrama de blocos do controlador de dessaturagcdo com propulsores.
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3.1.6.Modo de Correcéo Orbital

Para as simulacbes, o modo de correcdo orbital foi projetado para levar da
Orbita atual até uma Orbita circular de 7000 km de raio. Considera-se que 0s
elementos orbitais séo fornecidos diretamente ao satélite por estacdes de terra.

De acordo com o projeto desta simulacdo, o Modo de Correcdo de Orbita é
acessado a partir do Modo Nominal quando a excentricidade estiver acima de
0.001 ou o semi-eixo estiver fora da faixa de 7005 a 6995 km. Conhecendo a
anomalia média, determina-se quando o satélite esta prestes a passar pelo
perigeu ou apogeu. Conhecendo a posicédo e a velocidade atuais e usando a
equacao da vis viva, determina-se quanto Av € necessario para fazer o ponto
oposto da orbita chegar a 7000 km de raio. Isso é calculado pelo bloco

mostrado na Figura 4.13:

Discrete SuperBlock Sample Periodsample Skew Inputs Outputs Enable SignalGroupld
modo de correcao orb 1 0. 4 2 Parent 0

Autor: Jairo Caval canti Amaral
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - | NPE
Curso: Engenharia e Tecnol ogi a Espaci ai s/ Mecani ca Espacial e Control e- ETE/ CMC

Rai 0 noni nal

L3]
Y = 7.0D06
[13)
inputs: u;
outputs: deltav;
float u(:), deltav(:);
nodRai o del tav
(227" mu = 398600000000000; s
raio2 = u(l);
raiol = u(2);
vel 1l = u(3);
-rdeeI
deltav(1l) = sqrt(2*nu*rai o2/ (raiol*(raiol + raio2))) - vell;
5]
[aothruster orbital thruster orbital = thruster orbital

thruster orbital

Figura 4.14 — Diagrama de blocos do célculo de variagdo de velocidade necessaria.
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Dependendo do sinal desta variacdo de velocidade, o satélite executa uma
rotacdo em torno do eixo y para apontar contra ou a favor do vetor velocidade,
utilizando uma lei de controle similar para as rotacbes do Modo de Navegacao
Fina. Todos os propulsores sdo ativados simultaneamente no instante da
passagem pela linha das apsides, e sdo mantidos até faltar menos de 5 m/s
para 0 Av necessario mudar de sinal. Uma manobra ideal deveria ter sua
extensdo centrada na passagem pelo perigeu ou apogeu, porém devido a

brevidade da manobra em relacéo ao periodo orbital, isso foi desprezado.

Apés cada disparo, o satélite executa uma rotacdo semelhante em torno do
eixo z para aponta-lo de volta a Terra e retorna ao Modo Nominal,
permanecendo ai caso a Orbita ja esteja dentro da margem especificada. Como
se espera que tanto o apogeu quanto o perigeu ndo estejam necessariamente

proximos de 7000 km, usualmente dois disparos sdo necessarios.

Devido a sua complexidade, o Modo de Corre¢do Orbital € implementado na
maquina de estados quase em sua totalidade, como mostra a Figura 4.14, e

em detalhe nas Figuras 4.15 e 4.16:
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Figura 4.15 — Diagrama de estados do Modo de Correcéo Orbital.

103



2 0
apogeu grande demai s{ U44>7. 0D06} mri astro{U33>3. 1416 and U33>2*3.1416 - 0,5} , periasiro

regressao 2\periastro ol\apoastro |2]

apogeu pequeno demmi s{U44<7. 0D06}

apoast ro{ U33<3. 1416 and U33>3. 1416 - 0.5}

peri geu grande demai

regressao

perigeu pequeno demai s{U45<7. 0D06}

Figura 4.16 — Diagrama de estados para determinar a dire¢do de apontamento.
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delta v zerado{U43> -0}

f{m de manobrja
[12,10]

{ -0.5/57.296<U14 and U14<0.5/57. 296}
espera peri astjro

[37,12, 10]

[3>3. 1416}

passagem pel o peri astro{U33<3. 1416}

-0.5/57.296<U14 and U14<0. 5/ 57. 296}

di dpara thrustprs
[12, 10, 37,J20]

{ -2/57.296<U29 and

U33>3. 1416}

dpera apoastfo
7,12, 10
delta v zerado{U43<0}

Figura 4.17 — Diagrama de estados para executar o apontamento, espera e manutencdo do disparo.
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3.1.7.Modo de Salvaguarda de Correcéo de Orbita

O Modo de Salvaguarda de Correcdo de Orbita é utilizado quando um dos
propulsores falha. Esse modo desativa o0 propulsor simétrico correspondente,
para evitar que seja produzido um torque indesejado durante um disparo para

correcdo de Orbita.

Dentro da precisdo das simulacdes deste trabalho, isso implicaria apenas em
executar o Modo de Correcéo de Orbita usando a metade do impulso original.
Além disso, como a deteccdo de falha foge do escopo deste estudo, esse

modo né&o foi abordado.

106



4 SIMULACOES E TESTES

Assim como em [Moreira, 2006], a realizacdo das simulacdes foi feita com o
ambiente MATRIXx/SystemBuild, que torna possivel o desenvolvimento do
projeto na forma visual, de diagrama de blocos. Os diagramas de blocos
possibilitam a visédo sistémica do projeto, a0 mesmo tempo em que armazenam
dentro dos blocos todas as caracteristicas especificas e detalhadas de cada
subsistema pertencente ao projeto. Desta forma pode-se intercambiar

facilmente entre os dois tipos de viséo, detalhada e sistémica.

A medida que estdo sendo confeccionados, os sub-blocos podem ser testados
antes de serem interconectados a outros blocos. Independentemente de ja
terem sido interligados a outros blocos ou nédo, esses sub-blocos podem ser
novamente modificados e/ou testados, faciltando dessa forma o

desenvolvimento do projeto.

Esse projeto referente a PMM foi baseado em um desenvolvimento prévio
realizado em MATRIXx/SystemBuild para o satélite SACI, e descrito em
(Prudéncio, 2000). O modelo do ambiente espacial, com o propagador de érbita
foi aproveitado por inteiro, com a adicdo das caracteristicas necessérias ao
modo de correcdo de Orbita: o célculo do vetor velocidade nos diversos

referenciais, e a possibilidade de ter a érbita alterada por propulsores.

O modelo da planta, descrito pelas equacdes da dindmica e da cineméatica de
atitude, em quatérnions, foi parcialmente aproveitado. As modificacbes que se
deram acrescentaram a influéncia das rodas de reacdo na dinamica, a
velocidade orbital na cineméatica da planta, e a conservacdo de momento
angular durante variagbes no momento de inércia (durante a abertura dos
painéis solares). Também tiveram gue ser adotados os parametros especificos

da PMM, como momentos de inércia, por exemplo.
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O reaproveitamento de um trabalho prévio foi importantissimo para que o
presente trabalho pudesse alcancar outros patamares de desenvolvimento.
Esse reaproveitamento acelerou o processo de modelagem e simulacdo do

projeto.

4.1.Metodologia

De uma forma geral, as simula¢gdes foram feitas numa o6rbita polar circular com

raio de 7000 km, exceto quando mencionados outros valores para comparacao.

Na Figura 5.1, o modelo encontra-se dividido em trés grandes blocos principais:
um para o ambiente (Figura 5.2), outro para o sistema de controle (Figura 5.3),
e outro para por os resultados em unidades mais familiares, quando

necessario.

O sistema de controle de atitude (Figura 5.3) estd dividido em sensores,
controlador (Figura 5.4), atuadores e planta (Figura 5.5).
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Discrete SuperBlock Sample Periodsample Skew Inputs Outputs Enable SignalGroupld
Sistema 0.5 0. 0 5 Parent 0

Sistema de Controle da PMM
Autor: Jairo Cavalcanti Amaral
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais — [INPE
Curso: Engenharia e Tecnologia Espaciais/Mecanica Espacial e Controle
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Figura 5.1 — Diagrama de blocos do sistema completo.
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Figura 5.2 — Diagrama de blocos do ambiente.
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Figura 5.3 — Diagrama de blocos do sistema de controle.
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Figura 5.4 — Diagrama de blocos do controlador
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Autor: Jairo Caval canti Amaral
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - | NPE
Curso: Engenharia e Tecnol ogia Espaciais/Mecanica Espacial e Control e- ETE/ CMC
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Figura 5.5 — Diagrama de blocos da planta
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5 RESULTADOS

As simulacgbes realizadas visam demonstrar o cumprimento dos requisitos de
projeto. Serdo simulados os piores casos de erro de atitude iniciais possiveis
de serem encontrados na missao proposta como exemplo de aplicacdo desse
trabalho, que representam os varios Modos de Operacao da PMM.

As Figuras 6.1, 6.2, 6.3 e 6.4 mostram o0 comportamento da velocidade de
rotacdo em relacao ao referencial inercial das estrelas durante o freio do Modo

de Contingéncia.

O caso da Figura 6.1 foi simulado numa 6rbita polar de raio 7000 km, e foram
usados exclusivamente magnetotorquers para reduzir a rotacdo a menos de

0,27s, em pouco mais de duas horas.

mod velocidade de rotacao

\

I

Time

Figura 6.1 — Reducédo de velocidade com magnetotorquers a partir de um tombamento

de 27s (6rbita polar).
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A Figura 6.2 foi obtida simulando uma Orbita equatorial de raio 7000 km, onde a
menor variacdo de campo magnético reduz a efetividade dos magnetotorquers;

apos duas horas, o modulo da rotacdo ainda estava acima de 17s.

18

16

14

12

mod velocidade de rotacao

0.8

Time

Figura 6.2 — Redugéo de velocidade com magnetotorquers a partir de um tombamento

de 27s (6rbita equatorial).
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A Figura 6.3 mostra um caso sob as mesmas condicBes anteriores (Orbita
equatorial de raio 7000 km). Ai foi utilizada a parada com propulsores assim

que o tempo de parada ultrapassou a marca de duas horas.

N

15

mod velocidade de rotacao

Wx

Wz
°
b
L
el
L

Time

Figura 6.3 — Reducgéo de velocidade com magnetotorquers e propulsores a partir de

um tombamento de 29s (6rbita equatorial).
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A Figura 6.4 mostra uma simulagédo sob as mesmas condi¢des anteriores (Fig
6.3), sendo entdo utilizada a parada com propulsores com espera pelo tempo
otimo. O submodo foi ativado apds duas horas e esperou até que o modulo da
rotagdo em torno do eixo z estivesse abaixo de 0,1°/s para entrar em agdo. As

variacOes posteriores de velocidade sao provocadas pelos modos seguintes.
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Figura 6.4 — Reducgéo de velocidade com magnetotorquers e propulsores a partir de

um tombamento de 29s (6rbita equatorial).
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A Figura 6.5 foi obtida simulando a etapa de apontamento solar e estabilizac&o
por rotacdo. Ela mostra o médulo da velocidade angular, as duas coordenadas
polares do Sol em relacédo a face —z do satélite, e o erro de apontamento. As
condicdes iniciais foram as piores possiveis, com o0 Sol diametralmente oposto

ao apontamento desejado. O apontamento é realizado com uma s6 rotacao.

modulo da elocidade de rotacao

theta Ss

phiss

Apontamento Solar

Figura 6.5 — Apontamento solar com propulsores, com 0 Sol na extremo oposto da

atitude inicial. Exige apenas uma rotacao.
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A Figura 6.6 mostra as mesmas grandezas da Figura 6.5, simuladas numa

condicéo inicial genérica. O apontamento € obtido em duas rotacoes.

mod velocidade de rotacao

theta Ss

phi Ss

apontamento solar

Time

Figura 6.6 — Apontamento solar com propulsores, para o0 Sol em posi¢cdo genérica.

Duas rotacdes.
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A Figura 6.7 mostra o moddulo da velocidade de rotagcdo e o erro de
apontamento solar durante a estabilizacdo por rotacdo. E possivel ver o erro

aumentando quando a rotacdo é intencionalmente reduzida.

mod \elocidade de rotacao
~

120

100

apontamento solar

:

0 2000 4000 6000 8000

Time

Figura 6.7 — Mddulo da velocidade de rotacéo e erro do apontamento solar druante a

estabilizac&o por rotacéo.
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A Figura 6.8 foi obtida simulando o apontamento terrestre durante o Modo de
Navegacédo Fina. As condicdes iniciais foram genéricas. Ela mostra o modulo
da velocidade angular, e os trés angulos de Euler y, 6, e ¢ do sistema de

coordenadas VLHL. Cada angulo é apontado individualmente, com uma lei de

controle PID.

mod velocidade de rotacao
°
®
—_

Psi

Theta
°

Phi

Time

Figura 6.8 — Apontamento fino com rodas de reacdo, caso genérico (quaternions
0.1913, 0.4619, 0.1913, 0.8446).
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A Figura 6.9 foi obtida nas condi¢gbes iniciais da Figura 6.8 e mostra as
mesmas grandezas. Aqui a lei de controle para o apontamento de cada angulo
€ uma combinacdo de um bang-bang inicial, comutada para PID quando o
modulo da velocidade do erro cai abaixo de 0,19s. Observa-se que o tempo de

apontamento foi reduzido.

mod velocidade de rotacao

Psi

Theta

Phi

Time

Figura 6.9 — Apontamento fino com rodas de reacdo. Lei de apontamento com bang-

bang e PID, com comutacdo em 0,19s.
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A Figura 6.10 foi obtida nas mesmas condicbes da Figura 6.8 e mostra as
mesmas grandezas. Aqui a condicdo de comutacao de bang-bang para PID foi
o0 moédulo da velocidade do erro cair abaixo de 0,57 s. Observa-se que o tempo

de apontamento também foi reduzido em relacéo aos dois casos anteriores.

‘mod velocidade de rotacao

Psi

Theta

Phi

Time

Figura 6.10 — Apontamento fino com rodas de reacdo. A comutacdo entre leis de

controle ocorre em 0,59s.
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A Figura 6.11 mostra o modulo da velocidade de rotacdo, projecdo do vetor
velocidade no eixo z, apoastro e periastro, desde a liberacdo do satélite até o
fim da correcdo orbital. A Orbita teve um raio de 7000 km de raio e 0.02 de
excentricidade. E possivel ver a pequena perturbacdo no apogeu e perigeu
provocado pelos binarios imperfeitos dos propulsores durante o apontamento

solar.
g,
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Figura 6.11 — Mddulo da velocidade de rotacéo, projecao do vetor velocidade no eixo

Z, apoastro e periastro ao longo da fase de aquisi¢cao e correcao orbital.
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A Figura 6.12 mostra o modulo da velocidade de rotacdo do satélite e das trés
rodas de reacdo durante o modo de dessaturacdo, numa Orbita equatorial de
raio 7000 km. Na simulacdo, o satélite foi submetido a um torque externo
constante de 0,00015 N.m em todos o0s eixos. A dessaturagcdo com
magnetotorquers foi ativada quando a roda de reagao do eixo y atingiu a marca
de 200 rad/s (= 2000 rpm), em aproximadamente 18.000 s de simulacéo.
Observa-se que a lei de controle ndo é efetiva para este tipo de torque.
Eventualmente a rotacdo de y ultrapassa 250 rad/s, acionando a dessaturacao
por propulsores. O modo prossegue sem conseguir atingir uma dessaturacao

completa.

‘mod velocidade de rotacao

Wry
8

Time

Figura 6.12 — Mddulo da velocidade de rotacdo do satélite e das trés rodas de reacdo

durante a dessaturagcdo com magnetotorquers e propulsores.
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6 CONCLUSOES, SUGESTOES E RECOMENDACOES PARA TRABALHOS
FUTUROS

6.1.Conclusdes

Neste trabalho, pudemos estudar as caracteristicas e a efetividade das
transicOes entre parte dos modos de controle da PMM, assim como de seus
respectivos submodos. Nosso desconhecimento de especificagcbes em alguns
pontos exigiu ndo apenas um trabalho de modelagem, mas também de
sugestbes de projeto, onde os testes e as simulagbes foram extremamente
facilitados pelo software MatrixX. Das analises e simulacbes anteriores

podemos inferir que:

1) De uma forma geral, os modos de operagdo atendem as especificacdes.

2) Com o modelo de rodas de reacao utilizado, ndo foi possivel executar
algumas manobras que a principio poderiam ser feitas apenas com
rodas de reagéo.

3) Apesar dos magnetotorquers terem sido bem sucedidos em eliminar a
rotacao do satélite numa orbita polar, a implementacéo da lei de controle
para a dessaturacdo com magnetotorquers nado foi efetiva com as

dimensdes de torque externo simuladas.

6.2.Sugestoes

Como sugestdes para futuros desenvolvimentos, destacamos:
1) Simulagdo do Modo de Salvaguarda de Orbita.
2) Simulacao da recepcédo de dados de Terra.
3) Simulacdo do processo de medida da posicéo e velocidade do satélite.

4) Refinamento do modelo do ambiente incluindo outras forcas e torques.
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6.3.Recomendacg0des para Futuros Trabalhos

Como recomendacéao para futuros desenvolvimentos, temos:
1) Adaptacédo entre os blocos do ambiente e do controlador, para eliminar
etapas de conversédo de variaveis e passo de simulacéo.
2) Utilizagdo de um método de propagacdo de Orbita baseado em

integrador, para mais facil inclusédo das forcas perturbadoras.
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GLOSSARIO

Tombamento — rotacdo genérica sem controle, como por exemplo, apds o
satélite ser separado do lancador.
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APENDICE A — MODELO DO CAMPO GEOMAGNETICO

Segundo o Apéndice C de Prudéncio (2001): “-A porcdo predominante do

campo magnético da Terra, B, pode ser representado como o gradiente de
uma funcéo potencial escalar (Wertz, 1978), V, isto é:

—

B=0V (A.1)

V pode ser representado por uma série de harménicos esféricos, como:

V(r,6,9) :azk:(g) nﬂzn:(g,’? cosmp+ h7' sinmyp) B (6)
n=1 r m=0 (AZ)

m m
onde, a é o raio equatorial da Terra; 9n e hy' s&o chamados coeficientes

Gaussianos; r, 6, @ séao a distancia, coelevacao e longitude leste geocéntrica de

m
Greenwich; e Pr'(6) sao funcdes associadas de Legendre. Os indices n e m
referem-se ao grau e a ordem dos coeficientes Gaussianos, respectivamente.
Os termos para n = 1 sdo chamados dipdlo; para n = 2 quadrupodlo; paran = 3

octupolo.

Os coeficientes Gaussianos sédo determinados empiricamente por um ajuste de
minimos quadrados do campo. Um conjunto destes coeficientes constituem um

modelo do campo. Com estes coeficientes e uma definicdo das funcbes

m

associadas de Legendre, Py (6) € possivel calcular o campo magnético em

qualquer ponto no espaco atraves das Equacbes A.1 e A.2.

Wertz (1978) apresenta uma discussdo mais aprofundada dos harmonicos
esféricos, mostra uma forma recursiva de calculo da fungcdo associada de
Legendre e, ainda, mostra tabelado um conjunto dos coeficientes Gaussianos
para o grau 8 e ordem 8 para o ano de 1975 (IGRF 1975). E também mostra

uma formulagéo geral para o céalculo do campo magnético B.
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Apresentaremos a seguir o modelo do dipolo magnético desenvolvido para o
SACI-1.

A.1 - Modelo do Dipolo Magnético

O modelo do dipolo é obtido pela expansao do modelo do campo até o primeiro
grau (n = 1) e todas as ordens (m = 0, 1). Assim a Equacéo A.2 torna-se
(Wertz, 1978):

V(r.6.0) = {0t R2(6) +( g cosp 1 sirg) B(0)
1

r2

(gfa3 cosd + g & cogp sil®+hia’ sip sia)
(A.3)

O termo cosB é apenas o potencial devido ao comprimento do dipolo gra’
alinhado com o eixo polar. Similarmente, os termos sin® séao dipolos alinhados
com os eixos x e y. Podemos calcular os coeficientes Gaussianos (tabelados)
através da adicao dos termos seculares dos coeficientes Gaussianos (também
tabelados) para uma determinada época. Utilizando dados do pacote CMT

desenvolvido pela DMC do INPE temos:

(A.4)

onde t = (DJM + 712535)/365.2 - 1990 e DJM é a data juliana modificada.

Assim, o comprimento total do dipolo é:

2

a’H, = [ d°+ ¢+

(A.5)

A coelevacéo do dipolo é:
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0
0, = arccoEg—lj
H

0

(C.6)

A longitude leste do dipolo é:

hl
@, = arctarE—ij
9

Tirando vantagem da natureza dos termos dominantes do dipolo no modelo do

(A7)

campo podemos aproximar o campo magnético da Terra aquele devido a um

vetor dipolo, m , cuja magnitude e direcdo sdodadas pelas Equacbes A.5 a A.7.
Assim, o campo do dipolo em coordenadas inerciais geocéntricas (Wertz 1978),

fica:

B(R) = 2 to(R)R- ]

(A.8)

onde R é o vetor posi¢cdo no ponto em que o campo é desejado. Devido a esta

equacgio ser uma equacao vetorial podemos avaliar as componentes de B em
gualquer sistema de coordenadas conveniente. Avaliando o campo nas

componentes inerciais geocéntricas através do vetor unitario do dipolo, temos:

sinB,, cosx
m=|sin@, sina
cosd,, (A.9)
da
Op =g+ = S+ Oy

(A.10)

onde aGO é a ascensdao reta do meridiano de Greenwich ou o tempo sideral em
Greenwich em algum tempo de referéncia, daG/dt é a taxa de rotacdo media

da Terra (360.9856469 graus/dia) e t o tempo desde a referéncia.
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MR= R sifl, cos, + R si,, simy, + R,cost,, (A.11)

—

onde Rx, Ry, Rz séo os co-senos diretores inerciais geocéntricos de R. Assim,
obtemos as componentes do campo:

B, = a;ljo 3(@@)& -sinB . co m]
B, = a:;'“ :B(ﬂﬁ)R/ —sin@, . sina m]
B, = a:;lo :3(rEJIS)RZ —cosem]

(A.12)

A Figura C.1 de Prudéncio (2001) mostra uma realizacdo em diagrama de
blocos referente ao modelo do dipolo geomagnético. Esta rotina foi reutilizada
do pacote CMT escrito em FORTRAN, desenvolvido pelos membros da DMC
do INPE. Agora em diagrama de blocos ela pode ser convertida em C ou ADA
atraves do gerador automatico cédigos AutoCode.”
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ANEXO B — PROPAGACAO ORBITAL

Segundo o Apéndice B de Prudéncio (2001): “-Os Elementos Keplerianos (a, e,
I, Q, w, M) sdo parametros que especificam completamente o movimento do
satélite. Estes elementos especificam o tamanho e a forma da Orbita, e
também, a orientacdo do plano orbital no espaco. E, finalmente, especifica

onde o satélite estd na Orbita. A partir dos elementos Keplerianos podemos

calcular a posicéo do centro de massa do satélite R = [Rx, Ry, Rz]T. A Figura
B.1 de Prudéncio (2001) mostra uma realizacdo em diagrama de blocos
referente ao modelo da propagacdo analitica da orbita a partir dos elementos

Keplerianos. A seguir analisaremos como estes elementos variam.

B.1 - Elementos Keplerianos e Suas Variagdes

A nao esfericidade e a ndo homogeneidade da Terra (Wertz, 1978; Chobotov,
1991; Brown, 1992) é tratada analiticamente pela expansdo do potencial
gravitacional em uma série de harmdnicos esféricos. O primeiro termo na
expansao prové a forca resultante de um ponto de massa. O segundo termo,
chamado perturbacdo J2, representa a modificacdo da forca média devido ao
achatamento da Terra. Os termos de mais alta ordem representam efeitos
devido ao desvio da forma da Terra de um simples elipsoide.

A razdo de mudanca dos elementos orbitais resultante da perturbacdo J, €
convenientemente expressa em termos do movimento angular médio, n, igual a

razdo de mudanca da anomalia média (Wertz, 1978):
2
n=dM _ N, 1+§J2(&) (1—e2)_3/2(1—§sin2 i)
dt 2 a 2

onde o movimento angular médio nominal, ny, € dado por:

(B.1)
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a (B.2)

O periodo anomalistico (i.e. perigeu a perigeu) é:

PA =2n/n (Bs)

e a anomalia média no tempo t é
M = MO + n(t - to) (B.4)

onde MO é a anomalia média na época to. A anomalia média é medida relativa
ao movimento do perigeu. Estas equacdes se reduzem a forma néo perturbada

quando J, = 0.

Quando somente as variacbes seculares devidas ao termo J, sé&o
consideradas, a ascensao reta do nodo ascendente, Q, no tempo t € dada por
(Wertz, 1978):

dQ
Q=Q, +E(t—t0)

3 - e?)2(cos
=QO—§J2n(%) (1—9) (cosi)(t-t,) (B.5)

onde a é o semi-eixo maior, e € a excentricidade, i € a inclinagdo, R é o raio
da Terra e Qp é Q na época tp. Na formula acima o movimento angular meédio,
n, pode ser aproximado por ng, produzindo um erro muito pequeno no segundo

termo.

Se o produto dos trés termos em a, e ei na equacao acima tiver o valor
-4.7737x10-15 km-7/2 (Wertz, 1978), a velocidade de rotagcdo do nodo sera
dQ/dt = 0.9856 graus/dia ou 1 rotagcdo por ano. Tal Orbita € chamada
Solsincrona porque a orientacdo do plano da O6rbita se mantera
aproximadamente fixa em relagcdo ao Sol enquanto a Terra se move em sua

oOrbita. Assim, o satélite vera continuamente a superficie da Terra no mesmo
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tempo local em qualquer latitude dada. Para a Orbita ser Solsincrona, dQ/dt
deve ser positivo e igual a 0.9856 /dia e a inclinagcéo i deve ser maior do que
90¢ isto é ela serd uma orbita retrograda.

Finalmente, a variacdo secular no argumento do perigeu, w, quando o

achatamento da Terra € levado em consideracéo é dada por (Wertz, 1978):

dw
0 = W, +a(t—t0)

oS e By

onde as variaveis a, e, i, n e R[] sdo as mesmas da equacédo Equacéo B.5 e wy
€ o valor de w na época ty. Para uma Orbita equatorial, a linha dos apsides gira
na direcdo do movimento e para uma O6rbita polar ela gira no sentido oposto ao

movimento. Para i = 63.435°a linha dos apsides ndo gira.

B.2 - Conversédo dos Elementos Orbitais Keplerianos para Posicéo e

Velocidade

Definindo uma matriz de rotacdo R3x1x3 que leva os vetores do sistema

l

geocéntrico inercial para o sistema orbital P. Q Wefinido com origem O no

centro da Terra e cujos eixos sao tais que:
P esta no plano orbital centrado em O com diregdo ao perigeu

W' ¢ paralelo ao momento angular do satélite, perpendicular ao plano da 6rbita

—

Q forma um sistema ortogonal direto (no plano da 6rbita, perpendicular a P e

orientado na diregdo do movimento)
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Assim, podemos escrever a matriz R que muda do sistema de referéncia

geocéntrico inercial para o sistema de referéncia orbital (O, P.Q W) como:
cCweQ — 30 ¢ 8 QO+ ®icRkR i
Ri;=|-SwQ-we -8+ ®ick wi

onde w € o argumento do perigeu, i é a inclinagdo da 6rbita e Q é a ascensao
reta do nodo ascendente. Nesta expressao c significa coseno e s seno.
P,Q,W

Escrevendo as componentes dos eixos em R, temos:

P, = coswcosQ —sinwcosisinQ
P, = cosw sin + siw cos cd®
P, = sinw sini

Q, = —sinwcox) — cos cas s
Q, = —sinwsinQ + cosy cos cd3
Q, = cosw sin

W, = sini sinQ

W, = —sini coN

W, = cos (B.8)

Projetando o vetor R = [Rx, Ry, Rz]T (posi¢do do centro de massa do satélite

em relacdo ao sistema geocéntrico inercial) sobre o0s eixos PeQ (Wertz, 1978;

Bernard, 1995) obtemos para o caso de uma orbita eliptica:

R= a[(cosE— dP+/1- ésin EQ}

(B.9)

onde a é o semi-eixo maior da Orbita, e € a sua excentricidade e E é a solugéo

da equacao Kepler, dada por:

E-esihnE=M (B.10)
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A velocidade do satélite para uma Orbita eliptica € dada por (Wertz, 1978;
Bernard, 1995):

2 - -
v = [—sinEP+ COE1-¢€ Q}

—

R

(B.11)

onde n é o movimento médio orbital.

Uma realizagdo em diagrama de blocos referente a conversédo de elementos
Keplerianos para posi¢cdo orbital € mostrada na Figura B.2 de Prudéncio
(2001). Esta rotina foi originalmente escrita em Fortran e é suprida pelo pacote
ORBA desenvolvido pelos membros da DMC do INPE e reutilizada
(transformada) aqui na forma diagrama de blocos a partir do qual é possivel a
geracdo automatico de codigos fonte em C ou ADA.”
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ANEXO C — MODELO DO SOL

Segundo o Apéndice D de Prudéncio (2001): “-O modelo da mudanca de
posicdo do vetor Sol € necessario na simulacdo pois é utilizado como uma
referéncia para a determinacdo da atitude do satélite. Modelos precisos da
posicdo do Sol sdo obtidos através de informacdes de efemérides, porém esta
precisdo ndo € sempre necessaria na analise de atitude. Apresentaremos a
seguir um modelo algébrico aproximado da posicdo do Sol conforme descrito
em Wertz (1978).

O movimento médio do Sol é dado no American Ephemeris como (Wertz,
1978):

L = 279.696678°+ 0.9856473354(d) + 2.267x10-13(d2)
M = 358.475845°+ 0.985600267(d) - 1.12x10-13(d2) - 7x10-20(d3)(D.1)
e = 0.016751

onde L é a longitude média do Sol, medida na ecliptica a partir do equinécio
médio da data; M é a anomalia média do Sol; e & a excentricidade da Orbita da
Terra; e d é o numero de dias de efemérides desde o tempo de efemérides
1900 Janeiro 0, 12h ( Data Juliana 2,415,0100).

Para muitos trabalhos de atitude (Wertz, 1978), o numero de dias de
efemérides pode ser assumido igual ao numero de dias Juliano, e a reducao do
tempo universal para o tempo de efemérides pode ser omitida. Em adicdo, os
termos em d2 e d3 podem ser omitidos. Uma correcdo oL € aplicada a
longitude média para achar a longitude verdadeira, e & anomalia média para

achar a anomalia verdadeira. Os dois primeiros termos na série para oL sao:
oL = 1.918°sin (M) + 0.02°sin (2M)(D.2)

A distancia, R, da Terra ao Sol pode ser encontrada a partir da seguinte
relacédo entre a distancia e a anomalia verdadeira, v, (WERTZ, 1978):
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(D.3)

A Figura D.1 de Prudéncio (2001) mostra uma realizacdo em diagrama de
blocos referente ao modelo do Sol, esta rotina reutiliza o pacote ORBA escrito
em FORTRAN pelos membros da DMC do INPE, calcula a posi¢ao do vetor Sol
no sistema geocéntrico inercial e tem como entradas: 1) a data Juliana
modificada em dias referido ao ano de 1950 e 2) a fragcdo de dias em
segundos, calculadas conforme realizacdo em diagrama de blocos da Figura
D.2 de Prudéncio (2001).

A Figura D.3 de Prudéncio (2001) mostra uma realizacdo em diagrama de
blocos para teste do modelo do simulador do Sol da Figura D.1 de Prudéncio
(2001).

C.1 - Simulacédo da Sombra da Terra

A passagem do satélite pela sombra da Terra influi no modo como as leis de
controle acionardao os hardwares de controle de atitude. Sendo, desta forma,
necessario simular seu comportamento o qual é detectado pelo sensor solar
(referir-se ao Capitulo 3). Esta rotina verifica se o satélite esta ou nado na
sombra da Terra; tem como entradas as coordenadas da posicdo do satélite
(referir-se ao Apéndice B) e do Sol (Figura D.1 de Prudéncio (2001)) no
sistema geocéntrico inercial e tem como saida uma variavel indicando se o
satélite esta na sombra da Terra ou iluminado pelo Sol. Esta variavel indica
ainda se o satélite estad na regido de penumbra da Terra. Uma realizacdo em
diagrama de blocos da rotina da sombra da Terra € mostrada na Figura D.4 de
Prudéncio (2001). Esta rotina foi originalmente escrita em FORTRAN e

reutilizada do pacote ORBA.”
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