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RESUMO

MENEGALDO, Caué Garcia. Simulador de controle de atitude e propagacao de érbita
aplicado a nanossatélites em oOrbita baixa terrestre: desenvolvimento e validacao com

dados de voo do nanossatélite PicSat. 2020. Dissertagao (Mestrado) - Escola Politécnica
da Universidade de Sao Paulo, Sao Paulo, 2020.

Satélites artificiais s@o, em sua grande maioria, veiculos sofisticados e de alto investimento.
Inicialmente, eram langados apenas por grandes empresas e agéncias espaciais governa-
mentais, porém, apds avancos tecnolégicos, em 1999 foi proposto um nanossatélite de
baixo custo e dimensoes padronizadas denominado CubeSat. Essa nova proposta permitiu
que outras institui¢oes tivessem acesso ao espago. Desde entao, 1116 CubeSats foram
lancados em Orbita terrestre baixa com sucesso, entre eles veiculos para fins educacionais,
comerciais e cientificos, sendo apenas 5 deles brasileiros. Diante desde cenario, o Instituto
Maua de Tecnologia (IMT) e o Instituto de Astronomia, Geofisica e Ciéncias Atmosféricas
(IAG) da Universidade de Sao Paulo (USP) estao trabalhando em projetos de CubeSat a
fim de fomentar produgoes académicas e cientificas. No entanto, um dado traz um alerta
relevante: cerca de 23,7 % dos CubeSats langados entre 2017 e 2018 apresentaram falha
ainda durante o comissionamento ou estagios iniciais em decorréncia da falta de testes
e simulagoes adequadas ainda em solo. Esse trabalho se propoe a auxiliar o desenvolvi-
mento desses nanossatélites e, consequentemente elevar a chance de sobrevivéncia apds o
comissionamento, desenvolvendo um simulador de atitude e érbita configuravel, bem como
malhas de controle de atitude capazes de serem implementadas em ambos os projetos.
Como resultado, obteve-se um simulador em ambiente Simulink, validado com dados de
voo do nanossatélite francés, PicSat, resultado inédito no cendrio brasileiro, bem como um
controle de atitude capaz de reduzir a velocidade angular do satélite apds lancamento e

realizar apontamentos para pontos fixos ou na direcao da Terra.

Palavras-chave: Nanossatélite. CubeSat. Modelo Dindmico. Sistema de Controle de
Atitude.






ABSTRACT

MENEGALDO, Caué Garcia. Attitude control simulator and orbit propagation applied to
nanosatellites in low Earth orbit: development and validation with nanossatellite PicSat
fligh data. 2020. Thesis (Masters) - Polytechnic School of the University of Sao Paulo,
Sao Paulo, 2020.

Artificial satellites are mostly sophisticated and high cost vehicles. At first, they were
launched only by big companies and space agencies; however, after several technological
advances, in 1999 a low-cost, standardized-sized nanosatellite called CubeSat was proposed.
This new proposition enabled other institutions to have access to space. Since then,
1116 Cubesats were successfully launched in low earth orbit, among them Cubesats for
educational, commercial, and scientific purposes, being only 5 of them Brazilian. In
view of this scenario, Instituto Maua de Tecnologia (IMT) and Institute of Astronomy,
Geophysics and Atmospheric Sciences (IAG) of the University of Sao Paulo (USP) have
been working on CubeSat projects in order to foment academic and scientific projects.
Notwithstanding, one data brings a relevant alert: about 23,7 % of the CubeSats launched
between 2017 and 2018 failed during commissioning or early stages due to the lack of
proper tests and simulations prior to launch. The aim of this thesis is to assist in the
development of nanosatellites and, consequently, increase the chance of their survival after
commissioning, creating an adjustable attitude and orbit simulator, as well as attitude
control loops capable of being implemented in both projects. The result is a simulator in
Simulink environment, validated with flight data of the France nanosatellite, PicSat, an
unprecedented result in the Brazilian scenario, and, also, an attitude control system able
to reduce the angular rate of the satellite after launch and point targets in the celestial

sphere or towards the Earth.

Keywords: Nanosatellites. CubeSat. Dynamic Modeling. Attitude control System.
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V() Funcao de Lyapunov —
We Frequéncia de corte do filtro rad/s
T Tempo de amostragem S
K] Matriz de ganho do LQR —
Q] Matriz de ponderacao dos estados —
[R] Matriz de ponderacao do esfor¢o de controle —
q Atitude de operacgao —
w Velocidade angular de operacao rad/s
oq Desvio de atitude —
ow Desvio da velocidade angular rad/s
[S(+)] Matriz antissimétrica equivalente ao produto vetorial —
[C] Matriz de controlabilidade —
O] Matriz de observabilidade —
PQ Coeficiente de ponderagdo da matriz [Q] —
PR Coeficiente de ponderacao da matriz [R)] —
kpm, Ganho da roda de reacao —
T Constante de tempo da roda de reacao S
k, Ganho proporcional —
k; Ganho integrativo —
W Frequéncia natural rad/s

¢ Coeficiente de amortecimento —




Simbolo Descricao Unidade
er(00) Erro em regime para entrada do tipo rampa —

ts Tempo de acomodagao s
Wref Sinal de referéncia de velocidade angular rad/s
They Sinal de referéncia de torque Nm
T Torque de dessaturacao Nm
Kast Ganho do controlador de dessaturacao —
H, Momento angular desejado das rodas de reagao kgm?/s
My Momento magnético de dessaturacao Am?
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NOTACAO MATEMATICA

No texto, as grandezas vetoriais sao representadas em negrito: X, y. Matrizes sao
representadas em negrito e entre colchetes: [K|. Vetores unitérios sao representados
com acento circunflexo sobrescrito a variavel: fi. Por ser uma excegao, o quatérnio é
representado em negrito e italico: q. Grandezas escalares sao representadas em italico: «,
B. Quando necessario, as variaveis sao acompanhadas de um termo subscrito a direita,

como forma de indicar a qual elemento se refere: X,, ay.

Uma variavel pode ser expressa em diferentes sistemas de coordenadas. Portanto,
utiliza-se um termo sobrescrito a direita, como forma de indicar a qual sistema se refere:
y'. Em algumas situacdes, também se faz necessario indicar que a varidvel é uma grandeza
de um sistema de coordenadas em relagdo a outro. Neste caso, utiliza-se uma identificagao
subscrita a direita: wg /i é a grandeza vetorial w do sistema de coordenadas p em relagao
a 1, expressa em p. O mesmo principio vale para representar a relacao entre sistemas de
coordenas: [Q],/; ¢ a matriz que representa o sistema p em relacao a i; g, /¢ € 0 quatérnio

que representa o sistema s em relacdo a t.

Os produtos escalar e vetorial sao representados, respectivamente, por (-) e (X).
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1 INTRODUCAO

O primeiro satélite artificial lancado pelo homem foi o Sputnik 1, em 1957, pela, entao,
Unido Soviética. Desde entao, cerca de 8000 novos satélites foram colocados no espago com
sucesso [2]. Tradicionalmente, os satélites sao veiculos sofisticados, pesados, volumosos e
de alto investimento. Dentre outros motivos, isso se da pela sua préopria destinagao, que,

normalmente, requer alto desempenho e confiabilidade.

Em 1999, diante dos avangos tecnologicos que viabilizaram miniaturizar diversos equi-
pamentos e produzir componentes prontos para uso, conhecidos em inglés por commercial
off-the-shelf (COTS), a California Polytechnic State University e a Stanford University
propuseram um novo conceito de nanossatélite*, denominado CubeSat [7]. Essa nova
proposta transformou as possibilidades entao existentes, permitindo que outras instituicoes,
nao capazes de produzir os satélites tradicionalmente conhecidos, lancassem seus proprios
veiculos, observando-se, dentro destas produgoes, suas limitacoes e finalidades especificas.
Em sua concepgao, o CubeSat é um satélite em forma de cubo de dimensoes padronizadas,
devendo 1 unidade (1U) ter 10 cmx 10 cmx 10 cm e massa inferior a 1,33 kg. A combinagao
de unidades também é possivel, permitindo desenvolver CubeSats de dimensoes maiores:
2U, 3U, 6U, etc. A Figura 1 ilustra CubeSats de 1U, 3U e 6U.

Figura 1 — Ilustracao de dimensdes do CubeSats.

10 3U 6U

Fonte: Autor.

*Uma das formas de classificagao de satélites é com relagdo a massa. Entretanto, conforme discutido
em [3], as diversas literaturas adotam classificagoes similares, mas nao idénticas. Neste trabalho adota-se
a classificacdo utilizada em [4],[5] e [6]. Denomina-se de satélite de pequeno porte, em inglés small
satellite ou smallsat, quando a massa ¢é inferior a 500 kg. Dentro dessa categoria, sdo classificados como:
minissatélite ((100-500) kg), microssatélite ((10-100) kg), nanossatélite ((1-10) kg) e picossatélite (<1kg).
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Com o avanco tecnoldgico continuo, também tornou-se atrativo o uso de CubeSats para
fins comerciais e missoes cientificas (ver [8] e [9]) . Como exemplos, em 2017 a empresa
Planet Labs, em um tunico lancamento, colocou 88 CubeSats em 6rbita para realizar
imageamento da Terra [10]. E, em 2018, a NASA enviou para Marte dois CubeSats de 6U
(MarCO-A e MarCO-B), para auxiliar na missao Mars Insight [11].

Segundo a base de dados Nanosats Database [4], até o dia 20 de abril de 2020, foram
langados 1118 CubeSats, dos quais 5 sdo brasileiros: NanosatC-BR1 [12] langado em 2014,
SERPENS [13] e AESP-14 [14] em 2015, ITASAT-1 [15] em 2018 e FloripaSat-1 [16] em
2019.

Diante desse cenério, o Instituto Maua de Tecnologia (IMT), visando fomentar a
producao académica na area aeroespacial brasileira, iniciou o desenvolvimento de um
CubeSat com tecnologia 100 % nacional. Concomitantemente, o Instituto de Astronomia,
Geofisica e Ciéncias Atmosféricas (IAG) da Universidade de Sao Paulo (USP) demonstrou

interesse em desenvolver um CubeSat com uma carga 1util cientifica.

1.1 Motivacoes

Ainda que menos exigente quando comparado aos satélites de grande porte, o projeto
de um CubeSat é composto por varios subsistemas que precisam ser especificados, avaliados
e testados para garantir o sucesso da missdao. Apesar da divisao dos subsistemas variar
de acordo com cada projeto, tipicamente é possivel separéd-los em [17]: (i) suprimento
elétrico de poténcia: responséivel por suprir as demandas de energia; (ii) sistema
de determinacio e controle de atitude' e érbita, em inglés attitude and orbit
determination and control system (AODCS): responsavel por medir e alterar a orientacgao
e posicao do satélite; (iii) telemetria e comunicagio: responséavel pela comunicagao
com a estagao de solo; (iv) comando e processamento de dados: responsavel pelo
gerenciamento dos outros subsistemas; (v) estrutura e mecanismos: responsavel pela
sustenta¢do mecénica e dispositivos méveis; (vi) carga til: elemento de finalidade da

missao.

Villela et al.[9] analisaram 855 missdes com CubeSats e identificaram que 23,7 % dos
langamentos realizados entre 2017 e 2018 apresentaram falha durante o comissionamento ou
durante os estagios iniciais. Essa condi¢do, chamada de “mortalidade infantil”, é abordada
também em [19], na qual Langer et al. identificam que a ocorréncia é majoritariamente
em satélites universitarios devido a falta de testes e simulagoes adequadas ainda em solo.
Em [20] apresenta-se uma importante discussao em rela¢ao a sobrevivéncia dos nanossaté-
lites desenvolvidos nas universidades, dessa vez dando énfase ao sistema de determinacao

e controle de atitude e a integracao dos subsistemas. A simulagdo computacional é uma

TAtitude é o termo utilizado para descrever a orientagio do satélite em um espago tridimensional [18].
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etapa primordial, que aumenta a chance de sucesso da missao e ainda reduz custo de

projeto e tempo de desenvolvimento.

De forma mais especifica, a simulacao de dindmica de atitude e o6rbita do satélite
permite avaliar a orientacgao, trajetoria e condigdes ambientais as quais o veiculo estard
sujeito ao longo do tempo. Por conta disso, tal simulacao é relevante para todos os

subsistemas e, especialmente, para o desenvolvimento do AODCS.

O AODCS é uma sintese de outros subsistemas. A primeira divisao pode ser feita em
relagdo a orbita e a atitude, gerando o Orbit Determination and Control System (ODCS)
e o Attitude Determination and Control System (ADCS). A segunda divisdo pode ser feita
em relacao a determinacao e ao controle, gerando o Orbit Determination System (ODS),
Orbit Control System (OCS), Attitude Determination System (ADS) e Attitude Control
System (ACS). A Figura 2 ilustra as citadas divisoes.

Figura 2 — Ilustragao das divisdes do AODCS.

T

Fonte: Autor.

Os sistemas relacionados a determinagao, ODS e ADS, sdo responsdveis por gerenciar
os sensores e fornecer informagao de posicao orbital e orientagao do veiculo em relacao a
referencia inercial, respectivamente. Essas informacoes sao transmitidas para os sistemas
relacionados ao controle, OCS e ACS, que, por sua vez, gerenciam e acionam os atuadores,

conforme as respectivas leis de controle.

Em CubeSats, o controle de érbita ainda é incomum. Isto se deve as limitagoes
de energia, volume e massa do satélite, assim como da dependéncia de uma tecnologia
altamente avangada, exigindo um elevado tempo de desenvolvimento [21]. Por outro
lado, com relacao ao controle de atitude, uma pesquisa realizada com 426 CubeSats
langados até janeiro de 2016 [22] identificou, dentre outros sistemas de controle, que 56 %
destes CubeSats utilizaram atuadores magnéticos, 44 % utilizaram rodas de reacao, 13 %
utilizaram um controle magnético passivo, contra 4 % que nao utilizaram nenhum tipo de

controle.
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1.2 Justificativas

Mais uma vez a importancia do simulador no desenvolvimento e concepgao do veiculo
é destacada em [23]. Para Sebestyen et al. os modelos matematicos de alta fidelidade
devem conter, ao menos: (i) dindmica do corpo rigido; (ii) modelo de mecénica orbital;
(iii) modelo de campo magnético de alta fidelidade; (iv) modelo de densidade atmosférica
de alta fidelidade; (v) torque devido ao arrasto atmosférico; (vi) torque devido a pressao da
radiagao solar; (vii) torque devido ao gradiente de gravidade; (viii) torque devido ao dipolo
magnético residual; e (ix) posigao do Sol. Essa colocagao é feita no contexto de orbita de
altitude inferior a 2000 km, denominada de érbita terrestre baixa, em inglés Low Farth
Orbit (LEO). Com excegdo do MarCO-A e MarCO-B, todos os CubeSats foram langados
nessa faixa orbital, dos quais 76 % foram na faixa de (350-700) km de altitude [9,22].

Diversos simuladores académicos, quando comparados as caracteristicas supracitadas de
um simulador de alta fidelidade matematica, apresentam-se deficitarios em ao menos um dos
itens. Isso ocorre tanto em simuladores para aplicagoes especificas, como o desenvolvimento
do ACS e/ou ADS de um nanossatélite particular [24-38], quanto em simuladores com

propostas mais abrangentes para servirem como plataforma de desenvolvimento [39-46].

Ha também iniciativas de simuladores de codigo aberto e toolbox do MATLAB como
o ODTBX desenvolvido pela NASA| mas que tem apenas dindmica orbital [47]; KPS
disponivel em C++, MATLAB e Pyton, mas que possui limitagoes de perturbagao [48];
PROPAT disponivel como toolbox do MATLAB, mas com limitac¢oes de perturbacao [49];
SNAP disponivel em Simulink e MATLAB, mas que possui somente dinamica de atitude e
limitagoes de perturbagao [50]; e o OPEN-SESSAME desenvolvido em C++ [51].

E, por fim, como softwares pagos, existem os simuladores Systems Tool Kit (STK)
e Orbit Determination Tool Kit (ODTK) da empresa AGI, que podem ser utilizados
sozinhos ou integrados ao MATLAB [52]; MADS 3D que pode ser utilizado sozinho ou
em hardware-in-the-loop [53]; e Spacecraft Control Toolboz (SCT) da empresa Princeton
Satellite System, que funciona como um pacote do MATLAB [54]. Como os modelos
matematicos desse simuladores nao estao disponiveis, ndo é possivel compara-los com
as colocagbes em [23]. Entretanto, todos informam ser simuladores de alta fidelidade

matematica.

A maior parte dos simuladores citados nao possui validagao [39-43,48-51]. Isso se deve,
principalmente, a dificuldade de se obter dados reais. Como alternativa, alguns trabalhos

comparam os resultados com outro simulador académico [46] ou comercial [44,45].

Em [55], uma equipe da NASA Jet Propulsion Laboratory utiliza os dados de voo do
CubeSat MicroMAS-1 para validar o simulador. O mesmo é possivel observar em [56],
com o CubeSat UWE-3, e em [57] com o CubeSat ESTCube-1. Alguns trabalhos se

dedicam a validar o desempenho de um dos subsistemas com dados de voo como em [58]
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os nanossatélites RAX-1 e RAX-2 e em [59] o ESTCube-1. Entretanto, um ntimero maior

de trabalhos utiliza os dados reais para uma analise geral de desempenho [60-66].

1.3 Objetivos e Contribuicoes

Diante de todo o acima exposto, este trabalho se propoe a desenvolver um simulador
de atitude e orbita, validar o simulador com dados de voo do PicSat, nanossatélite francés
desenvolvido pelo Observatério de Paris [67], uma premieére no cendrio brasileiro, bem

como malhas de controle de atitude passiveis de serem implementadas nos projetos do

IMT e do IAG.

O simulador se propoe a: (i) ser configuravel, permitindo e acomodando alteragoes nas
caracteristicas do satélite, atuadores, condigoes iniciais e ambiente externo; (ii) implementar
modelos matemaéticos relevantes no contexto de CubeSats, incluindo a dindmica dos

atuadores; (iii) ser aplicdvel a nanossatélite em drbita terrestre baixa.

O controle de atitude proposto tem como objetivo: (i) ser abrangente, permitindo
ser implementado em diversas configuracoes de nanossatélites (e.g. CubeSats de 1U,
2U, 3U, etc.); (ii) levar em conta detalhes e limitagoes de implementagdo, como a taxa
de amostragem dos computadores de bordo, realizagao de derivadas numéricas, ruidos
oriundos do ADS, etc.; (iii) basear-se em COTS; e (iv) ser capaz de reduzir a velocidade

angular do satélite e apontar para uma dire¢ao solicitada.

1.4 Metodologia de Desenvolvimento

Para atingir os objetivos propostos, os seguintes passos foram seguidos: (i) estudo
dos modelos matematicos da dindmica do satélite e da orbita, bem como das principais
perturbagoes as quais o veiculo esta sujeito nessas condigoes; (ii) implementagao dessas
equacoes em ambiente computacional, utilizando os softwares MATLAB e Simulink;
(iii) comparagao dos resultados apresentados com as principais referéncias, e.g. [18,68-70];
(iv) validacao dos resultados com dados de voo do PicSat; (v) estudo do controle de
atitude; (vi) adi¢do do controle de atitude ao modelo computacional; e (vii) comparagao

dos resultados com o esperado.

1.5 Estrutura da Dissertacao

O restante deste trabalho esta organizado da seguinte forma: O Capitulo 2 apresenta
as possibilidades de representar a atitude de um corpo rigido em relagdo a uma referéncia
inercial. O Capitulo 3 apresenta os sistemas de coordenadas utilizados ao longo deste

trabalho. As modelagens matematicas do satélite, da érbita e das perturbagoes sao
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apresentadas no Capitulo 4. Os resultados de simula¢oes sao apresentados no Capitulo 5 e
a validacao com dados de voo do PicSat sdao apresentados no Capitulo 6. No Capitulo 7
¢é apresentado o sistema de controle de atitude proposto, bem como os resultados de

simulagao. Por fim, a conclusao é apresentada no Capitulo 8.
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2 REPRESENTACAO DE ATITUDE

A orientacao de um corpo rigido em relacdo a um referencial inercial é denominada de
atitude e pode ser representada por diversas formas: matriz de cossenos diretores, angulos

de Euler, eixos de Euler e quatérnios [68].

Por conveniéncia didatica, o sistema de coordenadas inercial XYZ, denominado por
1, € formado pelos vetores unitarios, ortogonais e dextrogiros, X, Y e Z. E o sistema de
coordenadas movel xyz, denominado por m, é formado pelos eixos unitarios, ortogonais e

dextrogiros, X, ¥ e Z.

2.1 Matriz de Cossenos Diretores

Conforme ilustrado na Figura 3, os elementos do sistema de coordenadas moével, podem

ser expressos no sistema de coordenas inercial em funcao dos seus componentes, i.e.,

X 1 X9 I3 X
VI =|n v2 us Y (2.1)
Z Z1 k9 Z3 Z

Figura 3 — Relacao entre o eixo inercial, XY Z, e o eixo modvel, zyz.

I

N

Eixo inercial

Eixo mével

YRS

Fonte: Autor.

Assim, a matriz que representa o sistema moével m em relagdo ao sistema inercial ¢ é
dada por
1 T I3
Qi = |91 y2 w3 - (2.2)
Z1 k2 23
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Por sua vez, os elementos da matriz [Q] podem ser escritos como

Q= |3-X 3-Y -2 (2.3)

Tendo em vista que o produto escalar de dois vetores unitarios é o cosseno do angulo
entre eles, a matriz [Q],,/; é denominada como Matriz de Cossenos Diretores [18]. Em
inglés é comum o uso da sigla DCM, uma abreviacao de Direct Cossine Matriz. Ademais,
também pode ser chamada de Matriz de Atitude, uma vez que relaciona a orientacao do

eixo moével com o eixo inercial [69].

Conforme teorizado por Euler, apenas trés angulos sao necessarios para especificar a
orientacdo de um corpo num sistema inercial. Sendo assim, a matriz de cossenos diretores
apresenta seis termos de redundancia, nao sendo a forma mais otimizada de representar a

atitude do satélite.

Contudo, a matriz de cossenos ¢ bastante til e pratica quando utilizada como matriz de
rotacao, realizando transformacoes de coordenadas. De fato, outras formas de representar
a atitude, como Angulos de Euler e Quatérnios, quando utilizados para realizar uma

transformagao de base, sdo convertidos nesse formato matricial [69].

Seja a um vetor, expresso no sistema de coordenadas inercial, sua representacao no

sistema de coordenadas movel é dada por
a™ = [Qlna". (2.4)

Os vetores que compoem a matriz [Q] s@o unitdrios e ortogonais entre si, isto é,
Q]IQ]" =[1] e [Q]" = [Q]". Isto posto, a transformacao de bases no sentido contrario,

ou seja, do sistema de coordenadas moével para o sistema inercial, ¢ dada por
al = Q] ,a™. (2.5)

Note que, [Q];/i = [Qli/m [18].

Outra propriedade importante das matrizes de rotacao é a possibilidade de realizar, de
forma simples, rotacoes sucessivas. Considere [Q]y/q € [Q]c/» matrizes que transformam,
respectivamente, do sistema a para b e do sistema b para c. A rotacao de a para ¢ é dada
por

[Q]C/a = [Q]C/b [Q]b/a . (26)

2.2 Angulos de Euler e Yaw-Pitch-Roll

As rotacgoes em torno dos eixos inerciais X, Y e Z, por um angulo 6, sao ilustradas na

Figura 4.
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Figura 4 — Rotagao em torno dos eixos X, Y e Z.

(a) Rotagdo em torno do eixo X. (b) Rotagdo em torno do eixo Y. (¢) Rotagdo em torno do eixo Z.

Z

x

Fonte: Autor.

Suprimindo os termos subscritos, as matrizes de rotagdo em torno dos eixos X, Y e Z

sao dadas, respectivamente, por

1 0 0
[Qx(#)] = [0 cosf senb| (2.7)

0 —senf cosf

cos 0 —senf
Qv(@®)]=| 0 1 0 (2.8)

senf 0 cosf

cosf@ senf 0
[Qz(0)] = |—senf cosf 0] . (2.9)
0 0 1

Esses resultados sdo relevantes para facilitar a compreensao da rotacio por Angulos de
Euler, uma vez que se tratam de trés rotagoes elementares sucessivas permitindo relacionar
dois eixos cartesianos distintos, como o eixo inercial e o eixo moével. Porém, nao sao
validas duas rotagoes sucessivas em torno do mesmo eixo. Sendo sequenciais, é importante
compreender que a terceira rotagao ocorrera no eixo ja rotacionado pela segunda, que,
por sua vez, ocorrera no eixo ja rotacionado pela primeira. As sequéncias possiveis, que
repetem o primeiro e tltimo eixo, sdo: (XY X), (XZX), (YXY), (YZY), (ZXZ)e (ZY 7).
As sequéncias assimétricas possiveis sao: (XY Z), (XZY), (YXZ), (YZX), (ZXY) e
(ZYX).

A Figura 5 representa a sequéncia (Z X Z), sendo a primeira rotacdo em torno do eixo
Z, por um angulo 1, a segunda rota¢ao em torno do eixo x;, por um angulo 6, e a terceira
rotacao em torno do eixo 2z, por um angulo ¢. Essa sequéncia ¢ conhecida como Sequéncia
Cléssica dos Angulos de Euler [68].
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Figura 5 — Rotacdo por Angulos de Euler (Z X Z).

42

A

Fonte: Autor.

Utilizando-se dessa sequéncia, a matriz de rotagao do sistema inercial para o movel é

dada por

[Qlm/i = [Q=(0)][Qa, (0)][Qz(¢)]
cos¢p sen¢ 0| |cosf# 0 —send costy  seny 0
= |—sen¢p cos¢ 0 0 1 0 —senvy cosy 0
0 0 1| [ senf 0 cosf 0 0 1

(2.10)

A representacgao da atitude por angulos de Euler apresenta grande vantagem de
interpretacao e visualizagao grafica quando comparada as outras formas. Entretanto, em
algumas regioes especificas, sofre de singularidade, isto é, nao ha uma solugao tinica e,
com isso, perde um dos trés graus de liberdade. Esse efeito é conhecido como gimbal lock
e ocorre, no caso das sequéncias em que repetem a primeira e a terceira rotagoes como a
sequéncia classica de Euler (ZXZ), quando o segundo angulo de rotacao, ¢, é 0° ou 180°.
Nas sequéncias assincronas, ocorre quando # é £90°. Uma forma de mitigar essa condigao
é adotar uma sequéncia e faixa de trabalho que, para a aplicacao desejada, nao se aproxime
dos pontos onde a singularidade ocorre. Uma dessas alternativas, bastante comum e
consolidada, é conhecida por Yaw-Pitch-Roll ou Angulos de Tait-Bryan, que utiliza a
sequéncia (ZY X) para aplicagoes em que 6 esteja entre £90°. As dreas de aviagao e naval,

frequentemente, utilizam essa sequéncia, na qual Pitch é o angulo de arfada [68,71].

2.3 Eixo de Euler, Pardmetros Simétricos de Euler e

Quatérnios

Assim como trés rotagoes elementares sucessivas permitem relacionar dois eixos distintos,

Leonhard Euler também propos que é possivel relacionar dois sistemas de coordenas por
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uma unica rotacado em torno de um unico eixo, passando pela origem comum desses
sistemas. A Figura 6 representa a rotagao em torno do eixo @i por um angulo ¢. Essa
representacao ¢ chamada de Eixo [68], ou Angulo-Eixo [18] de Euler e é uma alternativa

as singularidades sofridas pela representacio por Angulos de Euler.

Figura 6 — Rotacao por Eixo de Euler.

AZ

0

\\/\ n

x \\y

Fonte: Autor.

Conforme ilustrado na Figura 6, o eixo de rotacao, 41, no sistema inercial, pode ser

definido por
t=IX+mY +nZ, (2.11)

sendo [, m e n as projegoes do eixo Ui nos eixos inerciais X, Y e Z, respectivamente.

Conforme demonstrado em [68], utilizando-se de propriedades trigonométricas, a matriz

de rotacao do sistema inercial para o mével é expressa por

I2(1—cosf)+cos  Im(1—cosB)+nsend In(1—cosf)—msend
(Qlm/i = [Im(1—cosf)—nsend m?*(1—cosf)+cosf mn(1—cosf)+Isend| . (2.12)
In(1—cosf)+msend mn(l—cosf)—Isen n*(1— cosf)+ cosb

Apesar de ser uma clara representacao fisica de rotacao e nao apresentar singularidade,
quando comparado aos outros métodos apresentados, o Eixo de Euler depende de equagoes
trigonométricas, exigindo relativo esfor¢o computacional, e apresenta elevada complexidade

trigonométrica para realizar duas rotagoes sucessivas em torno de eixos distintos [18].

Uma abordagem de representacao da atitude, similar ao Eixo de Euler, que também
nao apresenta singularidades, sdo os Parametros Simétricos de Euler, porém sem depen-
déncia trigonométrica e conveniente implementacao de sucessivas rotagdes [18]. FEssa
representagdo é denominada de quatérnios [68,69,72]. Isso deve-se a possibilidade de
relacionar os parametros simétricos de Euler com os quatérnios, apresentado, inicialmente,

pelo matematico irlandés Willian Hamilton em 1843.

O quatérnio é um niimero hipercomplexo e, como o proprio nome sugere, é composto
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por quatro parametros,

= o+ @i+ q) + gsk
q=4q T q1 q2) — g3 (2.13)

= 4o + q,
sendo ¢ a parte escalar e q a parte vetorial ou imaginaria [18]. Alternativamente, algumas
literaturas, como [18,69], representam g com a parte escalar expressa por gy no inicio:

q = (q4,q); em outras, como [68], apresentam no fim: ¢ = (q, q4)-

Restringindo a condigdo do quatérnio ser unitério, isto é, ||q|| = \/ B+E+G+¢d =1,

é possivel relaciona-lo com os parametros simétricos de Euler por

7

go = cos 2
(2.14)
eﬁ
= sen —
q ot
no qual @ é o eixo de Euler, apresentado na Equacao (2.11), e # o dngulo de rotacdao em

torno desse eixo. O quatérnio unitario pode ser obtido por q/||q]l.

Para fins de calculo computacional, pode-se acomodar o quatérnio em um vetor,

qo0

q= @ _ (9 ’ (2.15)
q2 q
q3

e a matriz de rotacao em funcao dos quatérnios pode ser expressa por

G+E—a -4 2(qq+ qq) 2(q193 — qoq2)
Qlmsi = | 2(102 — q003) @ -G+ -4 20+ qq) | - (2.16)
2(q1q3 + 90q2) 20 —0q) -G -6+4
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3 SISTEMAS DE COORDENADAS

Tanto a atitude do satélite quanto a orbita sao representadas por elementos vetoriais
e, para definir um vetor no espacgo, faz-se necessario um sistema de referéncia. Na area
aerospacial, comumente utiliza-se de sistemas de coordenadas esféricas e tridimensionais.
Neste trabalho abordam-se, por conveniéncia, apenas coordenadas tridimensionais. Ade-
mais, por praticidades de calculo e compreensao gréafica, sdo definidos diferentes sistemas,
apropriados a cada caso, que podem ser relacionados entre si por transformacoes de

coordenadas.

3.1 Sistema de Coordenadas Geocéntrico Equatorial

Inercial

A representacao de elementos da dindmica orbital e de gravitagao sao simplificados
quando representados em um sistema de coordenadas inerciais, isto é, sem aceleracio. E
comum, em missoes de orbita terrestre,definir esse sistema de coordenadas em relagao a
Terra, razao pela qual define-se o Sistema de Coordenadas Geocéntrico Equatorial Inercial
(GEI). Tal sistema é denotado por i e a origem coincide com o centro de massa da Terra.
O eixo z* é na direcio do equinécio de marco* J2000.0" e representado pela letra grega -,
o0 eixo z' é no sentido norte do eixo de rotacdo da Terra e o eixo y* completa o sistema

dextrogiro, de modo que 'y’ formem um plano coincidente ao plano equatorial terrestre.
A Figura 7 ilustra o GEL

3.2 Sistema de Coordenadas (Geocéntrico Equatorial

Terrestre

Alguns elementos, como estagoes de solo, observadores, etc., ndo apresentam movimento
relativo a Terra, o que torna conveniente definir um sistema de coordenadas que rotaciona
com a Terra em relacdo ao GEI, razao pela qual define-se o Sistema de Coordenadas
Geocéntrico Equatorial Terrestre (GET). Esse sistema é denotado por ¢ e, assim como

o GEI, a origem coincide com o centro de massa da Terra. O eixo x! é na direcao da

*Grande parte das literaturas norte-americana e europeia utilizam o termo vernal equinoz, referindo-se
ao equindcio de primavera. Porém, para o hemisfério sul, esse seria o equinécio de outono. Dessa forma
adota-se o termo equinécio de margo, para evitar dificuldade de compreensao ao leitor.

tPor conta do movimento de precessido da Terra, o equinécio de marco e outras efemérides sofrem
alteragoes no decorrer do tempo. Portanto, tais informacdes devem ser acompanhadas de um referéncia
temporal. Em astronomia, uma das unidades de tempo mais utilizadas sao os dias julianos. Em inglés é
comum a abreviacao JD de julian date. A época juliana atual é denominada J2000.0, tendo seu inicio em
1 de Janeiro de 2000, s 12h UT1 (Universal Time) e tem exatos 2451 545,0 dias julianos [73].
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Figura 7 — Sistema de Coordenadas Geocéntrico Equatorial Inercial (GEI).
wr

Zl

Plano equatorial
terrestre

. N
v

Fonte: Autor.

intersecao do plano equatorial e do meridiano principal da Terra, o eixo z! é no sentido
norte do eixo de rotacao da Terra e o eixo y' completa o sistema dextrogiro, de forma que

x'y' forme um plano coincidente ao plano equatorial terrestre. A Figura 8 ilustra o GET.

Figura 8 — Sistema de Coordenadas Geocéntrico Equatorial Terrestre (GET).

Meridiano
| principal

Fonte: Autor.
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3.3 Sistema de Coordenadas Referente a4 Orbita do

Satélite

Para o controle de apontamento do satélite, torna-se tutil definir um sistema de
coordenadas em relagao a orbita do veiculo. Por essa razao, define-se o Sistema de
Coordenadas Referente a Orbita do Satélite (ROS). Esse sistema é denotado por o e
a origem coincide com o centro de massa do satélite CM. O eixo x° é na dire¢ao da
velocidade do veiculo, o eixo 2° ¢ na diregao Nadir (dire¢ao do centro da Terra) e o eixo

y° completa o sistema dextrogiro. A Figura 9 ilustra o ROS.

Figura 9 — Sistema de Coordenadas Referente a Orbita do Satélite (ROS).

Fonte: Autor.

3.4 Sistema de Coordenadas Referente ao Corpo do

Satélite

Da mesma forma, alguns componentes do veiculo, como atuadores, sensores, antenas,
etc., sdo oportunamente representados em relacdo ao corpo do satélite. Sendo assim,
define-se o Sistema de Coordenadas Referente ao Corpo do Satélite (RCS). Esse sistema é
fixo ao corpo do veiculo e denotado por s. A origem do sistema pode ser qualquer ponto
do veiculo e a orientacao dos eixos também pode ser qualquer uma, desde que forme um
sistema dextrogiro. Por conveniéncia, define-se como origem uma das extremidades ou o
centro geométrico do corpo principal do veiculo. Os eixos também sao escolhidos de forma
que facilite a identificacao visual. Como exemplo, no caso de um CubeSat de 1U, a origem

do sistema, O?, coincide com o centro geométrico, definida e identificada no corpo. O eixo
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z® é normal a face que comporta as antenas, o eixo z* é normal a face lateral e o eixo y*

completa o sistema dextrogiro. A Figura 10 ilustra o RCS em um CubeSat de 1U.
Figura 10 — Sistema de Coordenadas Referente ao Corpo do Satélite (RCS).

S
AR

O 1™~

I ~ .
a:s/’ \Z/

Fonte: Autor.

3.5 Sistema de Coordenadas Referente aos Eixos Prin-
cipais de Inércia

A dinamica do veiculo é bastante simplificada se representada em relacdo aos eixos
principais de inércia, razao pela qual define-se o Sistema de Coordenadas Referente aos
Eixos Principais de Inércia (REP). Tal sistema é denotado por p e a origem coincide com
o centro de massa do veiculo C'M. O eixo 2P é no sentido do maior momento principal de
inércia, o eixo P é no sentido do menor momento principal de inércia e o eixo y” completa

o sistema dextrogiro. A Figura 11 ilustra o REP em um CubeSat de 1U.

Figura 11 — Sistema de Coordenadas Referente aos Eixos Principais de Inércia (REP).

Fonte: Autor.

3.6 Rotacao Entre os Sistemas de Coordenadas

Conforme citado na introducao do capitulo, é possivel relacionar os sistemas de

coordenadas entre si.
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3.6.1 GEI e GET

49

Uma vez que os planos zy de GEI e GET sao coplanares, a rotagao entre eles é oriunda

somente do movimento de rotacao da Terra em torno do eixo z. Dessa forma, a matriz de
rotacao e sua representagao em quatérnios sao expressas por

cosfaz senbfs O
Qlii = | —senfg cosfg 0
0 0 1
e

Oc 78
q;; = |cos— 0 0 sen—| , (3.2)
no qual 65 é o Tempo Sideral de Greenwich, ou seja, o angulo, em graus, entre o equindcio
de marco e o meridiano principal. Conforme apresentado em [68],

t
O = Oao + 360,985 647 24 i : (3.3)
na qual ty é o instante, em horas na escala UT1 em que se deseja determinar O, e O €
o Tempo Sideral de Greenwich as 0h UT1.

Conforme apresentado em [73], fgo é dado por
fOco = 100,460 618 4 + 36 000,770 04 Ty + 0,000 387933 T — 2,583x 10 T3 ,

(3.4)

na qual Ty = dy /36525, sendo dyy o tempo em dias julianos desde J2000.0.
3.6.2 GEI e ROS

posicao do veiculo, r!. Portanto,

O ROS ¢ definido em funcao de dois elementos, habitualmente, representados no GEI:
a velocidade do veiculo, vi, e a dire¢do Nadir que, nesse caso, é no sentido contrario da

Ve
x’=—2, (3.5)
U'U
ri
o_ _lv
2=~

yO — ZO X XO
Dessa forma a matriz de rotacao de ECI para ROS é expressa por

[Q]o/i =

[X" y° zo}.

(3.8)
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3.6.3 RCS e REP

Outra rotacao bastante relevante é entre RCS e REP. Os subsistemas do satélite, como
atuadores, sensores, cameras, carga til, etc., sdo definidos, por questoes praticas, em
funcao de RCS, entretanto as equacgoes dindmicas do veiculo, apresentadas posteriormente,
sao definidas em funcao de REP. Quando a distribui¢do de massa do satélite é simétrica ao
longo do corpo, nao ha rotagao entre esses sistemas. No entanto, em rigor, essa condigao é

improvavel.

A rotagdo de uma matriz de inércia [J], de um sistema a para um sistema b, é dada
por

91" = [Qu/a) 91 [Quya] " (3.9)

na qual [Qu/.] ¢ a matriz de rotacdo de a para b. Observa-se que, em uma condicao
especifica, é possivel obter uma matriz de rotacao tal que o resultado seja uma matriz
diagonal. Isso é bastante 1til, uma vez que o REP é definido em func¢ao dos eixos principais

de inércia. Sendo assim, particularizando o caso,

[Iv]p = [Qp/S] [Iv]s [QJD/S]T ) (3-1O>

na qual [I,]? é a matriz diagonal de inércia do veiculo no sistema REP, [L,|* é a matriz
nao diagonal de inércia do veiculo no sistema RCS e [Q,/] ¢ a matriz de rotacdo de RCS
para REP.

Conforme apresentado em [68], a matriz [I,]? é formada, na diagonal principal, pelos

autovalores de [I,]° e a matriz [Q,/;s] é formada pelos respectivos autovetores de [L,}°.
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4 MODELAGEM MATEMATICA

Neste capitulo sao apresentadas as modelagens matematicas do satélite, da dinamica

orbital e das principais pertubagoes as quais o veiculo esta sujeito.

4.1 Modelagem Matematica do Satélite

As modelagens matematicas relacionadas ao satélite, isto é, cinematica, dinamica de

atitude e dindmica dos atuadores, estao acomodadas nesta secao.

4.1.1 Cinematica

Conforme apresentado no Capitulo 2, as equacoes diferenciais que representam a
atitude do satélite podem ser expressas por diferentes métodos. Porém, os quatérnios sao
comumente, e preferencialmente, escolhidos para esse tipo de aplicacao [68,69,74]. Isso é em
decorréncia, principalmente, ao fato dos quatérnios nao apresentarem singularidades, como
os Angulos de Euler e, quando comparado as Matrizes de Cossenos Diretores, apresentarem
menor custo computacional. Entretanto, a representagao grafica e a relacao com o mundo
real é de dificil compreensao. Sendo assim, todos os calculos serdo realizados em quatérnios,
mas, para os fins de representacao grafica, serdao, posteriormente, transformados em angulos
de Euler.

Em [69] apresenta-se a derivada temporal do quatérnio, o que permite relacionar
a cinemdtica com a dindmica do satélite. Considerando w}, = [w; wy ws]" como a

velocidade angular do REP em relagao ao GEI, a derivada dos quatérnios é dada por

d 1
i = i[Q]qp/i : (4.1)
na qual [Q] é definida como
0 —Wp —Wy —Ws
w1 0 W3 —W2
2] = (4.2)

wy —ws 0 w1

Para fins de simulacao, a Equacao (4.1) pode ser representada pelo diagrama ilustrado

na Figura 12.
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Figura 12 — Diagrama da cinematica do veiculo.

p d
“p/i ) 1 atp/i . f qyp/i .
5 > >

Fonte: Autor.

4.1.2 Dinamica de Atitude

Conforme apresentado na Equagao (4.1), a atitude do satélite, representada por
quatérnios, depende da velocidade angular do veiculo. A dindmica de atitude descreve
o movimento de rotacao do satélite em funcdo do torque aplicado T, o qual pode ser

proveniente dos atuadores, T, e perturbacoes, T),,, internas ou externas ao satélite.

O satélite pode ser considerado um corpo rigido, desde que sua distribui¢do de massa
permaneca constante ao longo do tempo. Sendo assim, algumas propriedades e principios
da Dinamica do Corpo Rigido, apresentadas no Apéndice A, podem ser aplicados. A

Equagao (A.5), aplicada para o veiculo, é dada por

T = [LP &l + b, x (LFw!,) (4.3)
na qual w) )i € a velocidade angular do REP em relagdo ao GEI e [I,]” a matriz diagonal

de inércia do veiculo no sistema REP.

4.1.2.1 Atuadores

Com o objetivo de controlar a atitude do satélite, alguns atuadores sao adicionados ao
veiculo. No caso dos CubeSats, os mais utilizados sdo atuadores magnéticos e rodas de

reagao [22].
4.1.2.1.1 Atuador Magnético

Para fins didaticos, o campo magnético terrestre pode ser aproximado por um dipolo
magnético, cuja intensidade é inversamente proporcional ao cubo da distancia da superficie
terrestre. Assim sendo, em LEO a intensidade do campo magnético terrestre é significa-
tiva [18]. Controlando a intensidade do momento magnético de um dipolo artificial como,
por exemplo, a corrente que passa por uma bobina, é possivel produzir torque no satélite.
Esses dipolos de corrente controlada sao chamados de Atuadores Magnéticos, em inglés:
Magnetorquers [75] ou Torquerods [69]. Alguns trabalhos brasileiros tém cunhado o termo

Magnetotorqueadores.

O atuador magnético tem sido amplamente utilizado em CubeSats em virtude da sua

facilidade de implementagao, baixo custo e alta relagao torque/massa [75]. Fisicamente,
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o atuador consiste em uma bobina com nicleo ferromagnético ou sem niicleo. Por isso,
pode-se, pelas Leis de Kirchhoff, modela-lo como um circuito resistor e indutor em série.
O momento magnético é na diregdo normal ao plano da bobina e o sentido é dado pela
Regra da Méo Direita. A intensidade é obtida pela Lei de Ampere. Ilustra-se na Figura 13

o circuito elétrico e sentido do momento magnético do atuador.

Figura 13 — Modelo elétrico do atuador magnético.
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Fonte: Autor.

Desprezando o efeito de desmagnetizacgao, a tensao na bobina, e,,,, € expressa por

diam
am — Ram -am Lam ) 4.4
e am + & (4.4)

na qual 24, Rem € Laem S80, respectivamente, a corrente, a resisténcia e a indutancia da

bobina.

A intensidade total do momento magnético, m,,, ¢ a soma das intensidades dos

momentos magnéticos gerados pela bobina, m,, e pelo nicleo ferromagnético, m,,, portanto

Mam = My + My, = NamiamAam + Namiam (:U’TL - 1) Aam > (45)
Ho

tal que u, e o sdo, respectivamente, os coeficientes de permeabilidade do nicleo e do
vacuo e Ny, € Agn s20, respectivamente, o nimero de espiras e a area média da secao da

bobina.

O torque oriundo do atuador magnético, na forma vetorial, T,,,, é dado pelo produto

vetorial do momento magnético do dipolo, m,,,, € 0 campo magnético terrestre B, isto é,

T2, =m?, x B”. (4.6)

E importante observar que o torque resultante é nulo quando o momento magnético

do atuador estiver paralelo ao campo magnético terrestre.
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4.1.2.1.2 Roda de Reacao

As rodas de reagao, em inglés reaction wheels (RW), sao utilizadas quando deseja-se
maior precisao de apontamento [75]. Trata-se de um disco de inércia acoplado ao rotor de

um motor. O torque é proveniente da variacao de velocidade angular desse conjunto.

Utilizam-se motores de corrente continua com escovas ou, mais frequentemente, motores
de corrente continua sem escovas, em inglés: Brushless Direct Current Motors (BLDC).
Estes tém sido escolhidos para aplicacoes aeroespaciais por conta da sua alta relacao
torque/massa, alta velocidade de rotacdo e baixo volume quando comparados a outros
tipos de motores [76]. Outra vantagem é que a auséncia de escovas aumenta a vida 1til do
equipamento. Quando conveniente, o BLDC pode ser aproximado e modelado como um

motor de corrente continua com escovas [69].

Seguindo essa abordagem, ilustra-se na Figura 14 as partes elétrica e mecanica do

sistema roda de reacao (motor + disco de inércia).

Figura 14 — Modelos elétrico e mecanico da roda de reagao.

R, L,
VN Y\

+ _ 1+

€a ia em = ke wm
- I 11—

Disco de Inércia
Fonte: Autor.
Utilizando-se das Leis de Kirchhoff,
di, .
Laa—l—Raza:ea—kewm, (4.7)

na qual L, é a indutancia, 7, é a corrente, R, é a resisténcia da armadura, e e, é a tensao

na armadura. k. ¢ a constante elétrica e w,, ¢ a velocidade angular do motor.

Utilizando-se das Leis de Newton,

L,.=1;+1
Tr m (4‘8)
]7‘7“ wm = kt ia — bwm
tal que I e I,,, sdo, respectivamente, o momento de inércia do disco e do motor em relagao

ao eixo de rotacgao, k; é a constante de torque e b é o coeficiente de atrito viscoso.
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A roda de reagao também pode ser considerada um corpo rigido. Portanto, o torque,
T,,, é obtido pela Equagdo de Euler (Eq. (A.2)). Seja H?, o momento angular da roda de
reacao, wi /i @ velocidade angular do REP em relagao ao GEI e levando em consideragao o
principio da agao e reagao,

7, = — (H2, + w?), x H2,) . (4.9)

A roda de reacao gera, portanto, dois tipos de torque: um de controle (H{,’T) e um de

perturbacgao, em decorréncia do efeito giroscdpico, (wz /i X H? ).

4.1.2.2 Integracao do Satélite

Foram apresentadas nas se¢oes anteriores as modelagens do satélite e dos subsistemas
que geram torques internos. Nessa secao apresenta-se a integracao desses modulos. Como
estudo de caso, propoe-se um CubeSat de 1U composto de trés atuadores magnéticos e trés
rodas de reagao, posicionados ortogonalmente. A Figura 15 ilustra essa estrutura. Para
fins didaticos, considera-se o vocabulo corpo como o satélite sem os atuadores e antena, e

o vocabulo wveiculo o satélite integrado.

Figura 15 — Veiculo e seus principais subsistemas.

&
Q O

Atuadores Rodas de
Magnéticos Reacao

Veiculo Corpo Antena

Fonte: Autor.

4.1.2.2.1 Disposicao Geométrica dos Atuadores Magnéticos

A depender do projeto e objetivo da missdo, os atuadores magnéticos podem ser
alocados no satélite em diferentes posigdes e orientacoes. Frequentemente, utilizam-se trés
atuadores dispostos ortogonalmente entre si. Isso permite gerar um momento magnético
resultante em qualquer direcao. Considerando o CubeSat proposto, os atuadores estao
alinhados com os eixos do RCS, o que também é bastante comum, pois permite uma

compreensao melhor dos fendmenos fisicos.
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A matriz que representa essa disposicdo geométrica no RCS, [Q]s/am, ¢ formada pelos

sentidos dos momentos magnéticos de cada atuador, fi;,, , isto ¢,

100
(Qlfam = [0, B3, B3] =[0 1 0f . (4.10)
00 1

Portanto, o momento magnético total no REP, m? . ¢ dado por

am?

mgm = [Q]p/s [Q]s/am Meym, | - (411)

Conforme apresentado na Equacao (4.6), o torque dos atuadores magnéticos depende
da interagao com o campo magnético terrestre. Tal parametro é, geralmente, fornecido

pelos modelos matematicos no GET. Portanto, faz-se necessario rotacioné-lo para o REP,
isto ¢, B? = [Q],;: B, sendo que [Ql,/; = [Q],/: [Q]:/Z

4.1.2.2.2 Disposicao Geométrica das Rodas de Reacao

A disposicao geométrica das rodas de reacao segue o mesmo principio dos atuadores
magnéticos. Para que haja redundancia, alguns projetos ainda utilizam um ntmero maior

de rodas de reacao.

Semelhante aos atuadores magnéticos, a matriz que representa essa disposicdo geomé-

trica no RCS, [Q]s/rr, ¢ formada pelos sentidos das velocidades angulares de cada roda de

reacao, fi}, , isto &,

Qluprr = |85, B3, #3,] = (4.12)

o O =
[ =)
_ o O

Sendo assim, o torque proveniente das rodas de reagao no REP, H? | é expresso por

Irrlwrn
Hfr = [Q]p/s [Q]S/T?“ [rrgwrrg : (413)

]7"7"3(’;)7”7"3
4.1.2.2.3 Modelo Dinamico do Veiculo

Substituindo as Equagoes (4.6) e (4.9) na Equagao (4.3), obtém-se o modelo dinamico

do veiculo,

Tgm - Hfr + Tgrt = [Iv]p wz/z + wg/z X ([Iv]p wz/z + Hfr) : (414)
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A matriz de inércia do veiculo [L,] serd a soma da matriz de inércia de cada um dos

componentes. Para isso, pode-se utilizar o Teorema de Steiner, apresentado no Apéndice A.

Isolando a derivada da velocidade angular do satélite na Equagao (4.14),

@ = (L) 10, —HE + 15, —wb ) x ([LFPw?, +H )| (415)

Levando-se em conta a Equagao (4.15), pode-se representar a dindmica e a cinematica

(Eq. (4.1)) de atitude do veiculo, para fins de simula¢do, como na Figura 16.

Figura 16 — Diagrama da dindmica e cinemética de atitude.

: Dinamica 3 Cinematica ;
D T fr, ) |
: \(—Fl P P : i d :
Thy N | “eni Wit 1| & Qi
| ([L,]7) > f n ~ [Q] 3 > f > :
: X |« N ]

Fonte: Autor.

4.2 Modelagem Matematica da Dindmica Orbital

No inicio do século XVII Johannes Kepler apresentou trés leis sobre o movimento de
interagao entre dois corpos celestes, conhecidas como Leis de Kepler. Posteriormente,
utilizando e justificando essas importantes observagoes, Isaac Newton apresenta a Lei da
Gravitacao Universal, a qual relaciona a forca gravitacional entre dois corpos, considerando-

os como pontos de massa [18],

G mime
F2/1 = —(37)1'2/1 (416)
Tan
na qual Fy/; é a forga no corpo 2 exercida pelo corpo 1, GG é a constante de gravitagao, m;
e Mg sdo, respectivamente, as massas dos corpos 1 e 2, e ry/; o vetor posi¢ao do corpo 2

em relacao ao corpo 1.

Utilizando-se da segunda Lei de Newton (F = ma), a aceleragao de um veiculo espacial,

orbitando a Terra, pode ser expressa no GEI por

i KT i
a, = —T—grv, (4.17)
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na qual ur = GMr = 398 600 km?/s?, sendo My a massa da Terra, e r, é 0 vetor posicio

do veiculo. Tal situagao ¢ ilustrada na Figura 17.

Figura 17 — Ilustragdo de um satélite em orbita terrestre.

Zl

Fonte: Autor.

Esse movimento orbital é comumente conhecido na literatura por Orbita Kepleriana 18,
68,69] e é importante observar que somente é vilido para dois pontos de massa ou,
semelhantemente, objetos perfeitamente esféricos com massa distribuida uniformemente.
O que, por exemplo, nao é o caso da Terra. Ademais, ndo considera nenhum distirbio

externo. Posteriormente apresentar-se-ao perturbacoes orbitais relevantes para a aplicagao.

4.3 Modelagem Matematica das Perturbacoes

O satélite esta sujeito a perturbacoes que dependem da caracteristica mecanica do
veiculo, missao, 6rbita, atividades solares, etc. Neste capitulo apresentam-se os principais
torques de perturbacao que interferem na atitude e as principais aceleragoes de perturbagao

que interferem na érbita do veiculo.

4.3.1 Perturbacoes de Atitude

Em LEO as perturbagoes de atitude de maior influéncia sao produzidos pelo arrasto
atmosférico, pressao da radiacao solar, gradiente de gravidade e dipolo magnético resi-
dual [18,68,69,77]. Sendo assim, em Orbitas baixas, o torque de perturbacio, T, ¢ dado
pela soma de todos os disturbios, isto é,

T?, = Th+T0,, +TF + T (4.18)

g mr )
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na qual Ty é o torque devido ao arrasto atmosférico (aerodindmico), T,.q é 0 torque
devido a pressao da radiagao solar, Ty,, ¢ o torque devido ao gradiente de gravidade e

T,.. o torque devido ao dipolo magnético residual.

A seguir aborda-se individualmente a origem e equacionamento de cada um deles.

4.3.1.1 Torque Devido ao Arrasto Atmosférico

Durante o deslocamento em Orbita, as particulas atmosféricas se chocam com a superficie
do veiculo exercendo uma forga nessa superficie que, por sua vez, produzird um torque em
relacdo ao centro de massa do satélite. O modelo matematico do elemento de forga, dF,
aplicado num elemento de drea, dA, é frequentemente descrito na literatura [18,68-70, 72,

78,79] e pode ser expresso por

rel rel

1
AF; = —5Cp pola(Bifs - 970) 970 A (4.19)

na qual Cp é o coeficiente de arrasto, p é a densidade atmosférica, v, é a velocidade
do veiculo em relacao a atmosfera, cuja direcao é representada por V,.;, € figa € 0 versor

normal ao elemento de area.

O coeficiente de arrasto depende da estrutura da superficie e do dngulo em que a
superficie é atingida pelas particulas atmosféricas, podendo ser obtido de forma empirica.
Por ser complexo de realizar tais experimentos, sdo encontrados na literatura valores
generalistas de referéncia. Em [78] sugere-se uma estimativa conservadora: Cp = 2,6,
enquanto em [68] Curtis sugere: Cp = 2,2 e em [18], Wertz adota Cp = 2,0. Experimentos
com objetos de diferentes formas foram realizados em [80] e, para objetos com a forma
de cubo, foi obtido Cp ~ 2,1. Esse valor serda adotado nessa dissertacao por conta da

semelhanca de formato dos nanossatélites que serao utilizados.
A velocidade relativa do veiculo, v,..;, por sua vez, pode ser aproximada por
Vi =V, — (Wp X 17), (4.20)

na qual v, é a velocidade do veiculo, wr é a velocidade angular da Terra e r, é vetor
posicao do veiculo. E, o torque devido ao arrasto atmosférico, Ty, é a soma dos torques

de cada elemento de forca, isto ¢,
A
s = / (x5, x dF3)dA (4.21)
0

na qual rg4 é o vetor posicao do centro de massa do veiculo, C'M, até o elemento de area

dA em que a forca dF; esta sendo aplicada.

A Figura 18 ilustra um satélite de forma ctibica, similar a um CubeSat de 1U, sujeito

ao arrasto atmosférico.

O deslocamento do veiculo se da no sentido do vetor velocidade v,..; e dado que a forca

de arrasto F, é proveniente do choque das particulas atmosféricas na superficie do satélite,
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Figura 18 — Ilustracao de um satélite sujeito ao arrasto atmosférico.

Fonte: Autor.

v, € Fg tém a mesma direcao, mas sentidos opostos. Note que, a depender da orientacao
e/ou rotagao do satélite, em um determinado instante, as particulas atmosféricas podem
nao se chocar com um elemento de area dA, pois o mesmo pode estar na parte de trds do
veiculo. Tal situagao pode ser identificada analisando-se o dngulo formado entre o vetor
normal ao elemento de &rea figs e o vetor velocidade. Dessa forma, para fins de calculo e
simulagao, apenas existird forca de atrito em um elemento de area dA quando o angulo
entre o vetor normal ao elemento de area, fig4, e a velocidade do veiculo v,.; estiver entre

—90° e +90°, isto &, (A3, - 9%,,) > 0.

rel

Outra consideragao relevante é com relagao ao calculo da area atingida a cada instante
de tempo. Em alguns casos, a superficie do satélite pode ser dividida em partes de
facil calculo geométrico. A superficie do satélite da Figura 18, por exemplo, pode ser
dividida em seis areas A; iguais. Isto posto, a area atingida, Ay, pode ser aproximada
pela projetagao da area A; no sentido da velocidade do veiculo. A Figura 19 ilustra esse

conceito.

Dessa forma A, é expressa por
rel rel

A
/ (RS, 9°,) dA ~ (05 9°,)A; = Ay, . (4.22)
0

Sendo assim, pode-se reescrever a Equacao (4.19), para cada drea i da superficie do

satélite, como

1
——Cp pv?,Ag, V5, se (A5-95,)>0,
Ffzi _ B D PUreiAd; Vel ( ) (4.23)
0 se (07 -97,) <0
E a Equagao (4.21) como
To= 33, X ). (424
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Figura 19 — Projecao da area atingida por particulas atmosféricas.

Vu /

Fonte: Autor.

F,

no qual n é o nimero de areas em que a superficie do satélite foi dividida, r,, é o vetor
posicao do centro de massa do satélite ao centro de pressao cp;, isto é, o ponto em que se

considera a for¢ca F,, aplicada.

4.3.1.1.1 Modelo Atmosférico

A densidade (p) e outras propriedades atmosféricas variam em fungdo da altitude,
temperatura, composicao molecular, atividade solar, etc. Desde a década de 60 alguns
modelos tém sido desenvolvidos e aprimoradas visando obter esses parametros com mais
precisdo [81]. Um dos modelos mais modernos e utilizados pela comunidade cientifica
é o United States Naval Research Laboratory Mass Spectrometer and Incoherent Scatter
Radar Ezosphere (NRLMSISE-00) [82,83]. Trata-se de um modelo empirico da classe Mass
Spectrometer Incoherent Scatter Radar (MSIS) lan¢ado no ano 2001. Como entrada recebe
a altitude, posicao geografica (latitude e longitude geodética), tempo em segundos (UT1)
e data do ano. Podendo também receber os indices de fluxo solar, Fq7, e geomagnético
diario, a,. Como saida fornece a temperatura e densidade dos gases: He, O, N2, O2, Ar,
H e N, até uma altitude de 1000 km. Neste trabalho utiliza-se o modelo NRLMSISE-00

integrado ao software Simulink.

4.3.1.2 Torque Devido a Pressao de Radiagao Solar

Assim como o choque com particulas atmosféricas, a incidéncia de radiagdo eletromag-
nética na superficie do veiculo gera perturbacoes de torque. A fonte de radiacdo pode
ser variada, porém a principal é oriunda da radiagdo direta do Sol [18]. A intensidade e
direcao de incidéncia, a forma e as propriedades 6pticas da superficie do satélite sao os
principais fatores que influenciam na determinacgao do torque devido a pressao da radiacao
solar [84].
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De forma andaloga ao torque devido ao arrasto atmosférico, uma das formas de modelar
¢ dividir a superficie do veiculo em elementos de area e determinar a forca aplicada em
cada um deles. Conforme ilustrado na Figura 20, dependendo das propriedades opticas da
superficie, a radiacao pode ser absorvida (Figura 20a), refletida com a mesma inclinagao

de incidéncia (Figura 20b) ou refletida de forma difusa (Figura 20c).

Figura 20 — Ilustracao das formas de incidéncia da radiacao solar numa superficie.

(a) Absorcao total da superficie. (b) Reflexao total da superficie. (c) Difusdo total da superficie.

incidente fga incidente Nga incidente

0 0 0
édA §dA " gdA
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Fonte: Autor.

Os modelos mateméaticos dos elementos de forca para cada forma de radiagao também
sao frequentemente descritos na literatura [18,68,70,72,85] e, a comegar pela forca aplicada

em cada elemento de area em razao da radiacdo absorvida, dF,,, é dado por
— . .
dF;, = —[cra(—cosO R, + sen 8§ ,)] cosfdA , (4.25)
c

na qual S = 1367 W/m? é a intensidade média de radiacdo solar, ¢ = 299792458 m/s ¢é
a velocidade da luz, ¢, é o coeficiente de radiacao absorvida, o qual depende do tipo
de superficie, 6 é o angulo de incidéncia em relacdo a normal e §54 é o versor paralelo a

superficie e na direcao da projecao da radiacao.

De forma similar a radiacao refletida, dF,.,, esta é dada por
S
dF;, = —[(-1+c¢,)cosfiig, + (1 — ¢ )senh8§,)| cosfdA , (4.26)
c

na qual ¢, é o coeficiente de radiacao refletida e depende do tipo de superficie. Por fim, a

radiacao difusa, dF,,, é dada por
dFy, = — {— (cos@ + Scm> N, + senf§;,| cosfdA , (4.27)
c

na qual ¢.q é o coeficiente de radiacao difusa e depende do tipo de superficie.

Sendo que, para o mesmo elemento de area, os coeficientes estao sujeitos a seguinte
restricao: 0 < ¢pq + ¢ + ¢ < 1. De forma similar ao coeficiente de arrasto, esses
coeficientes podem ser obtidos de forma empirica. Em [79], para superficies de painéis
solares é sugerido: ¢, = 0,79, ¢, = 0,04 e ¢,q = 0,17. Esses valores serao utilizados nessa
dissertagao por conta dos CubeSats terem, frequentemente, suas superficies cobertas por

painéis solares.
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Dessa forma, o torque devido a pressao da radiagao solar pode ser definido por
A
oa = [ 1(rha X dFS) 4 (i X dF}) + (i, X dES)JdA L (428)

na qual rq4 ¢ o vetor posicao do centro de massa do veiculo até o elemento de area.

Semelhante a Subsecao 4.3.1.1, a depender da orientagdo e/ou rotagdo do satélite, em
um determinado instante, um elemento de area dA pode nao sofrer incidéncia da radiagao
solar por estar na parte de trds do veiculo. Neste caso, tal situagdo pode ser identificada
analisando o angulo formado entre o vetor normal ao elemento de area, fig4, € o versor do
centro de massa do veiculo em direcdo ao centro de massa do Sol, /. Portanto, para fins
de calculo e simulagao, apenas existird forca, devido a pressao da radiacao solar, quando o

angulo entre fij, e £/, estiver entre —90° e +90°, isto &, (£, - 0ij,) > 0.

Ademais, como visto anteriormente, em alguns casos, a superficie do satélite pode ser
dividida em partes de facil cdlculo geométrico, como no satélite da Figura 18. A &area
atingida pela radiacao, A,qq,, também pode ser aproximada pela projecao da area A;,

porém, neste caso, no sentido da incidéncia de radiagao.

Sendo assim, A,.q, é obtida por

/cos 0 dA ~ cosbA; = Aag, - (4.29)

Quando o satélite estiver na regiao de sombra da Terra, numa situacao de eclipse,
também nao havera forga devido a pressao da radiacao solar. Portanto, utiliza-se o termo
v para identificar tal ocorréncia. Quando o veiculo esta exposto a radiacao solar: v = 1;

quando o veiculo estd em uma regiao de eclipse: v = 0.

Dessa forma pode-se reescrever as Equacoes (4.25), (4.27) e (4.26), para cada area
atingida 7,

Se (f.z/v : ﬁzA) <0

Fi, = F5, = F%, =0, (4.30)
se (f"g/v -05,) >0
S S AS AS
F, =v—[cia(—cosO], + sen683,)]Arad, » (4.31)
' c
S A A
F/ =v—[(—1+c¢q)cosOni, + (1 —cp)send834)| Araa, (4.32)
‘ c
e
s S 2 s s
g, =V {— (cos@ + SCTd) Ny, + senfsi,| Arad; - (4.33)

Reescrevendo a Equagao (4.28),

n

raa = D_((rey, X FJ )+ (0, X FL) + (xg, X Fly)], (4.34)

i=1
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no qual r.,, é vetor posicao do centro de massa do satélite ao centro de pressao cp;, isto é,

o ponto em que se considera a forca F aplicada.
4.3.1.2.1 Posicao Solar

Apresenta-se nessa se¢ao como obter o versor posicao do Sol em relagao ao veiculo,
Iy Ju-
O vetor posicao r,, definido do centro de massa da Terra ao centro de massa do Sol,

pode ser expresso em funcao do vetor posi¢ao do veiculo, r,, e do vetor posicao do Sol em

relagao ao veiculo, ry/,, como
i i i
ry =1, +ry,. (4.35)

%

Porém, uma vez que r,/, >> r,, pode-se assumir que r’ ~ r’ Jo-

Ademais, conforme apresentado em [68], o versor posigao do Sol, ', e 0 seu mddulo,

rs, sao dados por

o= [cos A cosesen )\ sencsen )\} ' (4.36)

rs = (1,00017 — 0,016 71 cos M — 0,000 140 cos 2M ) au,, (4.37)

na qual A é a longitude ecliptica, ou seja, o angulo entre o eixo do equinécio de marco e o
eixo Terra-Sol, € é a obliquidade da ecliptica, ou seja, o angulo entre o eixo de rotagao
terrestre e o plano do equador celeste, M é a anomalia média do Sol e au é a unidade
astronomica. 1au = 149597 870,691 km.

Conforme apresentado no Almanaque Astronémico de 2014 [86], A, M e ¢ podem ser

obtidos por

A= L+1,915°sen M +0,0200°sen2M  (0° < A < 360°), (4.38)
M = 357,529° + 0,985 60023°n  (0° < M < 360°) (4.39)

(§
e =23,439° — 3,56x10""n (4.40)

tal que n é o numero de dias desde J2000.0 e L é a longitude média do Sol, que por sua

vez pode ser obtida por

L = 280,459° + 0,98564736°n  (0° < L < 360°) . (4.41)
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4.3.1.2.2 Eclipse

Nessa secao apresenta-se como determinar a situagdo em que o veiculo estd na sombra

da Terra, chamada de eclipse.

Do ponto de vista geocéntrico, considere o Sol e o veiculo orbitando a Terra. r; é o
vetor posi¢ao do Sol com origem no centro da Terra e r, o vetor posicao do veiculo com
origem no centro da Terra. O plano formado por esses vetores ¢ ilustrado na Figura 21,
na qual R é o raio médio da Terra, 0, é angulo formado entre o vetor posicao do Sol e R
perpendicular a tangente da superficie da Terra com o Sol, 6, é angulo formado entre o
vetor posicao do veiculo e R perpendicular a tangente da superficie da Terra com o veiculo,

e 0 é angulo entre o vetor posicao do Sol e o vetor posicao do veiculo.

Figura 21 — Ilustragao das condigoes de eclipse terrestre.

Sol Veiculo

Fonte: Autor.

O angulo formado entre rg e r,, 8, é dado por

0 = cos! (rsrv> : (4.42)

TST’U
Os angulos 6; e 6, da Figura 21, sao dados por

R R
0, = cos ! = e 0, = cos ' —. (4.43)
TS T’U
Observe que o veiculo estard sujeito a incidéncia de radiagdo somente se 65 + 6, > 6.

Pode-se, entao, determinar v, a variavel que carrega a informacao de eclipse, por

1 se 0,+0,>80,
v = (4.44)

0 se O,+60,<80.

Portanto, quando o veiculo esta exposto a radiacao solar: v = 1 e T,,4 ¢ calculado; e

quando o veiculo estd em uma regiao de sombra: v =0 e T,,; nao é calculado.
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4.3.1.3 Torque Devido ao Gradiente de Gravidade

Conforme apresentado na Equagao (4.16), a forca gravitacional depende da distancia e
orientagdo do objeto. Dessa forma, cada elemento de massa do veiculo esta sujeito a uma
forca diferente. Essa variacao de forca produz torque quando a massa do satélite nao é
perfeitamente distribuida. Pode-se referir a esse fendmeno como gradiente de gravidade [18].
Alguns veiculos, como o Department of Defense Gravity Experiment (DODGE), Explorer
49 e Long Duration Exposure Facility (LDEF), utilizam-se do gradiente de gravidade como

forma de controle passivo de atitude para apontamento Nadir.

Conforme apresentado em [68], a forca dFy, que atua no elemento de massa dm é dada

por

; U r%;pvdm dm
dF), = ——pin— (4.45)
T,dm

na qual pp é o parametro orbital (veja a Eq. (4.17)) e rra,, ¢ 0 vetor posi¢ao do elemento

de massa em relacao a Terra.
E o torque devido ao gradiente de gravidade é dado por

T;, = [ xi, x F; (4.46)

g9 >’
na qual rg,, é o vetor do centro de massa CM ao elemento de massa dm. A Figura 22

ilustra esses termos em um CubeSat de 1U.

Figura 22 — Ilustragao do torque devido ao gradiente de gravidade.

Fonte: Autor.

Conforme apresentado em [18] e [87], quando o torque T, é representado no REP, a

Equacao (4.46) pode ser reescrita como

Ty = —5 [F7 X ([L]"£))] (4.47)
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4.3.1.4 Torque Devido ao Dipolo Magnético Residual

Conforme introduzido anteriormente, em o6rbitas terrestres o satélite esta sujeito
ao campo magnético da Terra e a interacao desse campo com um dipolo no veiculo
produz torque. Esse dipolo pode ser desejado, como o atuador magnético apresentado na
Subsegao 4.1.2.1.1, ou pode ser nao desejado, oriundo de corrente de Foucault, histerese
e outros momentos magnéticos que podem surgir por conta de correntes que circulam
nos circuitos eletronicos do veiculo. Chamando-o de dipolo magnético residual, m,,,, e
utilizando-se da Equagao (4.9), o torque devido ao dipolo magnético residual, T,,,, é dado
por

TP =mP x B, (4.48)

na qual B é campo magnético terrestre e sua modelagem ¢ tratada na Subsecao 4.3.1.4.1.

O dipolo magnético residual, m,,,., é obtido por meio de experimentos em laboratoério,
no qual os circuitos eletronicos do satélite sao ativados e o campo magnético produzido
por eles é estimado. Em [88] esse procedimento foi realizado em um CubeSat de 3U e,
como resultado, obtiveram m? , = [-0,14 —0,12 —19,32]" 107 Am?. Esse valor serd
utilizado nessa dissertagdo como uma referéncia realista, pois trata-se de um nanossatélite

de 3U, assim como o PicSat, e foi obtido experimentalmente.

4.3.1.4.1 Modelo do Campo Magnético Terrestre

Com o auxilio de satélites e observatorios, modelos matematicos do campo magnético
terrestre vém sendo desenvolvidos desde a década de 60. Os modelos mais utilizados
pela comunidade cientifica sdo o International Geomagnetic Reference Field (IGRF)[89],
desenvolvido pela International Association of Geomagnetism and Aeronomy (IAGA), e o
World Magnetic Model (WMM)[90] desenvolvido pela United State National Geophysical
Data Center (NGDC) e British Geological Survey (BGS). Ambos os modelos sao atualizados
a cada cinco anos e estao disponiveis publicamente. Softwares como o MATLAB e Simulink
possuem esses modelos integrados. Neste trabalho utiliza-se o IGRF na versao IGRF-12
de 2015.

4.3.2 Perturbacoes Orbitais

Na Secdo 4.2 apresentou-se a Orbita Kepleriana, que niao leva em consideracio as
perturbagoes orbitais. Dessa forma, a propagacao da trajetéria divergira rapidamente da
orbita real. Uma das formas de considerar as perturbagoes no modelo orbital é por meio da
Formulagao de Cowell [70]. Trata-se de uma modificacdo na Equagao (4.17), considerando

uma aceleracao de perturbacao, a,,, isto é,

i HT i
a,=——oT,+a,;.
rU

(4.49)
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As perturbagoes orbitais mais influentes sao oriundas do arrasto atmosférico, ay, pressao
da radiacao solar, a,.q, ndo homogeneidade da Terra, a,, e efeito de um terceiro corpo (Sol
e Lua), a;.. Sendo assim, a aceleracdo de perturbagao, a,., ¢ dada pela soma de todos os
disturbios, isto é,

i

aprt = azi + a’f‘ad + a; + aiic . (450)

4.3.2.1 Aceleragao Devido ao Arrasto Atmosférico

O arrasto atmosférico foi inicialmente explorado na Subsecao 4.3.1.1 e, assim como
produz perturbacgoes de atitude, interfere na érbita do veiculo.
Essa perturbacao na aceleracao, ay, é dada por
) 1 X .
ay=—> F (4.51)
My 5=

na qual m, é a massa do veiculo e Fy, é a forca de arrasto em cada uma das areas ¢

conforme apresentado na Equagao (4.23).

4.3.2.2 Aceleracao Devido a Pressao de Radiacao Solar

De forma anéloga ao arrasto, a pressao da radiacao solar interfere na atitude e também

na orbita do satélite.

A perturbacao a,.q é dada por
i I & i i
Apgd = E Z(Frai + Frri + Frdi) ’ (452)
v =1

na qual m, é a massa do veiculo, F,,, é a forga em razao da radiacao absorvida (Eq. (4.31)),
F,. ¢é a forca em razao da radiagao refletida (Eq. (4.32)), e F,4, é a forga em razao da
radiacao difusa (Eq. (4.33)).

4.3.2.3 Aceleracao Devido a nao Homogeneidade da Terra

Para algumas aplicagoes, aproximagoes e até mesmo para fins didaticos, a Terra é
considerada uma esfera de massa homogénea. Porém, é de conhecimento comum que esse
nao € o caso. A aceleragdo da gravidade depende diretamente da massa do corpo celeste.
Dessa forma, a distribuicao de massa nao homogénea da Terra serd refletida no campo

gravitacional. Esse fenomeno é conhecido como perturbacao gravitacional®.

*Apesar da perturbagdo de atitude, apresentada na Subsegao 4.3.1.3, ser devido ao gradiente de
gravidade, é importante compreender que nao se trata do mesmo fenémeno. No caso da perturbagao de
atitude, essa ocorre em razao da forga gravitacional ndo ser a mesma para todos os elementos de massa
do veiculo. Ja no caso da perturbacgao orbital, essa se dd em decorréncia da forca gravitacional nao ser a
mesma ao longo da trajetoria.
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Por se tratar de uma forca conservativa, a aceleracao da gravidade em um ponto
qualquer P pode ser expressa por meio do gradiente do potencial gravitacional [68,69],
isto é,

ap=VU. (4.53)

Por conveniéncia, o potencial gravitacional, U, pode ser expresso em dois termos e em
coordenadas esféricas, na qual, r é a distancia geocéntrica do ponto P, ¢ é a longitude e A
a latitude

U(r, ¢, \) = ’il + Uy(r, 6, \) (4.54)

na qual o primeiro termo, pr /7, se refere ao potencial gravitacional de massa uniformemente
distribuida, de forma que Vur/r resulta na prépria Equacao (4.17). O segundo termo,

Uy(r, ¢, N), se refere ao potencial gravitacional da nao uniformidade. Sendo assim,

a, =VU,. (4.55)

Uma forma de modelar Uy(r, ¢, A) é por meio de expansao harménica esférica [18,69,
70,72], resultando em
(RT 'y

Uy(r,p, \) = Hr i . ) > P(sen\)(C)' cosme + S senmg) . (4.56)
m=1

r n=2

Trata-se de uma série infinita do potencial gravitacional em um ponto P qualquer, na
qual: Ry = 6378 km ¢é o raio médio da Terra no equador; P" sao os polinomios associados
de Legendre de grau n e ordem m; C]"* sao os coeficientes tesserais harmonicos; e S} os
coeficientes sectoriais harmonicos. Esses coeficientes sao inferidos por meio de observacao
de satélites e gravimetria, enquanto os polindmios associados de Legendre podem ser
obtidos por [18,70,72]

Pr(s) = (1 — 222 L ( L & (x2—1)”>. (4.57)

dmz \ 2rnl dre

Os indices m e n determinam a quantidade de linhas de divisdo na esfera no sentido
de varredura da funcao, de forma que os harmonicos esféricos podem ser divididos em trés
classes: harmonicos zonais, para m = 0; harmonicos sectoriais para m = n;e harmonicos
tesserais para 0 < m < n. Para auxiliar na compreensao do leitor, a Figura 23 ilustra trés

exemplos.

Note que os harmonicos zonais produzem divisdes ao longa da latitude, de forma que o
potencial gravitacional em uma determinada latitude independe da longitude. Por outro
lado, os harmonicos sectoriais produzem divisoes ao longo da longitude, isto é, o potencial
gravitacional em uma determinada longitude independe da latitude. J& os harmonicos

tesserais dividem tanto na latitude quando na longitude.
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Figura 23 — Exemplos de harmonicos esféricos.

Harmonicos zonais. Harmonicos sectoriais. Harmonicos tesserais.

Fonte: Autor.

Retornando a Equacao (4.55), o gradiente do potencial gravitacional, VU,, pode ser

expresso por derivadas parciais utilizando a regra da cadeia, isto é,

oU ou, oU
VU, (r,¢,\) = a—rgw + a—qqus + a—)\gVA, (4.58)

na qual as derivadas parciais sdo dadas por [70,72]

Uy _ —”—ZZ > <RT> (n+1)P(sen \)(C) cosme + S, senme) ,

or T n=2m=0 r

aUg B o o n RT n - . -

9 = HZ::Zm:O (r) (Pn (sen\) — mtg AP (sen )\)) (C’n cos ma (4.59)
+5," sen m¢> e

Uy _ pr > (RT) mP)" (sen \)(S) cosmp — C) senma) .

2 T n=2m=0 r

Representado no GEI e substituindo o ponto qualquer P pelo veiculo, a aceleragao

devido a nao homogeneidade da Terra é expressa por

G [(L1oU, = ouN (1 U T
97 |\ry 0r, 122 12 0N 22 +1200, ) |
10U, z ou, 1 90U, 1,
- _ [ v 4.
* K'r’v or, 12z +y? (9>\v>y+ <x2+y2 8¢U>x_J (4.60)
Va2 + 20U, 10U,\ s,
+ l r2 O\, * E or, ®

na qual z, y e z sao as componentes do vetor posigao do satélite no GEI, isto é, ! = [z y 2|7

e r, ¢ o moédulo de r,.

Para calcular numericamente a, faz-se necessario truncar a série em um determinado
grau m e ordem n. A implementagdo mais comum é realizada com m=0 e n=2, (ilustrada
anteriormente na Figura 23). E o equivalente a considerar a Terra como uma esfera

achatada nos polos e a regiao proxima ao equador com maior distribuicao de massa.
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Esse truncamento é justificado por se tratar de uma situacao de maior influéncia no
campo gravitacional, o que exige menor esforco computacional quando comparado ao

truncamento em graus e ordens mais elevadas [68].

Em [70] sdo comparadas as perturbagoes de diversos satélites em diferentes érbitas
devido ao arrasto atmosférico, a pressao da radiacao solar, ao efeito de um terceiro corpo e
a nao homogeneidade da Terra com o truncamento em m=0en=2, m=n=12, m=n=24,
e m=n="70. Vallado ressalta que apesar do truncamento em m=0 e n=2 ser de uma
a duas ordens de magnitude mais influente que o truncamento em ordens superiores, a
parcela da perturbacao relativa as ordens superiores é da mesma ordem de grandeza que a
perturbagao devido a pressao da radiagao solar e devido ao efeito de um terceiro corpo.
Sendo assim, para um modelo de alta fidelidade matematica, faz-se necessario considerar

o truncamento em, ao menos, m=n=24.

O modelo gravitacional de maior capacidade é o Farth Gravitational Model 2008
(EGM2008) publicado pela U.S. National Geospatial-Intelligence Agency (NGA) que
permite o truncamento até o grau 2190 e ordem 2159 [91]. Neste trabalho foi utilizado o

EGM2008 e as simulagoes foram realizadas com truncamento em m=n="70.

4.3.2.4 Aceleragao Devido ao Efeito de um Terceiro Corpo

A Orbita de Kepler, apresentada na Equacio (4.17), leva em consideragao a interagao
gravitacional entre dois corpos. Tal situagao é frequentemente denominada de Problema
dos Dois Corpos [70]. Entretanto, outros corpos celestes, como a Lua e o Sol, também
irdo interagir gravitacionalmente com o veiculo. Essa interacao pode ser considerada como

uma perturbacdo e modelada como um sistema de trés corpos [72].

Considere a situacao em que a interacao gravitacional ocorre entre trés corpos quaisquer,
1, 2 e 3, conforme ilustrado na Figura 24, na qual mq, my e m3 s@o as respectivas massas,
F;; ¢ a forca gravitacional em ¢ exercida pelo corpo j, e Ri, Ry e Rj sao os respectivos
vetores posicao em relagao a origem do sistema inercial. Essa situagao é denominada de
Problema dos Trés Corpos, ou Problema de n Corpos, pois pode ser facilmente generalizado

para n corpos [68].

Aplicando-se a Lei da Gravitacao Universal (Eq. (4.16)),

Fio = —Fy = )
IR, — Ry’
Gmlmg(Rg — Rl)
Fi3=-F3; = e 4.61
R, R[] (61)
Gmsoms(Rs — R
F23 _ —Fgg _ 2 3( 3 2)

IR; — R’
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Figura 24 — Problema dos Trés Corpos.

2 2 mo

Fonte: Autor.

E, aplicando-se a segunda Lei de Newton (3 F = ma) resulta em

_ F12 + F13 . Gmg(Rz — Rl) Gmg(Rg — Rl)

aj

mi R Ry’ IRs — Ry|*
F F Gmi(Ry — R Gms(Rs — R
ay — 91 + Fo3 _ my(Ry 32) ms(Rs 32) (4.62)
ma IR: — Ry| [R3 — Ral
ag = F31 + F32 . Gm1 (Rl - Rg) Gmg(RQ — Rg)

ms  |Ri— Ry’ IR, — R

As aceleragbes ay, as e ag sdo em relagao ao sistema inercial. A aceleracao relativa do

corpo 2 em relagao a 1, por exemplo, é dada por

A2/ = Az—a] = —

G(m1 + mg)(RQ — Rl) +Gims ( R3 — R2 R3 — R1

- . (4.63)
IRy — Ry IR; — Ry’ ||R3—R1||3>

Considerando entao o corpo 1 como sendo a Terra (T'), o corpo 2 o veiculo (v), o corpo
3 a Lua (I) e o sistema inercial como o GEI (i), a Equagdo (4.63) torna-se a acelera¢ao do

veiculo em relacao a Terra expressa por

i pirrs, I‘;‘/v r]
_ _nh 4.64
a, Tg + i (T?/v 7“[3) ) ( )

na qual pr = Gmyp = 398600km?s? (ver Eq. (4.17)), wu = Gmy = 4903km?*s?, 1y, é o
vetor posicao da Lua em relacao ao veiculo, r; é o vetor posicao da Lua em relagdao a origem
do GEI, isto é, a Terra. O primeiro termo da Equacao (4.64) é a prépria Equacao (4.17),

isto é, a aceleragao orbital sem perturbacao. Portanto, o segundo termo da equacao,

; Ty, T
A, = M ( 3/ - :l),) ) (465>

rl/v Ly

é a perturbacao causada pela influéncia da gravidade lunar.
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O mesmo processo pode ser realizado com a Equacgao (4.63), porém considerando o

corpo 3 como o Sol (s), resultando em

i ri v ri
Ao, = Ms 7,3; - ﬁ ) (466>

na qual pu; = Gm, = 132712x10°km?s?, ry, é o vetor posi¢do do Sol em relagao ao

veiculo e rg é o vetor posicao do Sol em relacao a origem do GEI.

Sendo assim, a aceleracao devido ao efeito de um terceiro corpo é dada por

. r, ri,
a, = - — s ——=1. 4.67
e H rlg/v T? o T?/v 7’2 ( )

Por fim, pode-se representar as perturbagoes de atitude e érbita, para fins didaticos,

como na Figura 25.

Figura 25 — Diagrama das perturbacoes de atitude e 6rbita.
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No diagrama as constantes foram suprimidas e estao ilustrados apenas os termos variantes no tempo.
Lembra-se que gq,/, representa a atitude do sistema de coordenadas a em relagdo a b e JD ¢é a
informacéo de tempo em dias julianos.

Fonte: Autor.
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5 RESULTADOS DE SIMULACAO DA MODELA-
GEM MATEMATICA

Ao longo do Capitulo 4, foram apresentados modelos matematicos: (i) da dindmica e
cinemdtica do satélite; (ii) da dindmica orbital; (iii) dos atuadores; (iv) e das perturbagoes.

Neste capitulo, apresentam-se os resultados de simulagao desses modelos.

5.1 Nanossatélites Hipotéticos

Conforme anteriormente mencionado, o simulador tem a proposta de ser configuravel e
servir para diferentes estruturas de nanossatélites e trajetérias em LEO. Entretanto, para
apresentar os resultados dos modelos matematicos é preciso definir as caracteristicas dos

satélites e das 6rbitas utilizadas.

Visando aproveitar o momento de testes do simulador e contribuir com resultados
preliminares as equipes do IMT e [AG, seria oportuno utilizar nanossatélites com caracte-
risticas que atendam as respectivas missoes. Todavia, no inicio desse projeto nao existia
uma definicao ultima das caracteristicas dos veiculos. Sendo assim, fez-se necessario propor

um nanossatélite hipotético com as informacoes disponiveis.

A equipe do IMT, trabalhando ha mais tempo e com diferentes frentes de tarefa,
concentrava esforgos na concepcao dos subsistemas de suprimento elétrico, telemetria,
processamento de dados e estrutura de um CubeSat de 1U. O ACS, naquele momento,
testava a possibilidade de utilizar 3 atuadores magnéticos e 3 rodas de reacao. O projeto

do TAG, por sua vez, era bastante recente e estava em fase de concepcao.

Por conta da similaridade de objetivos, caracteristicas e condi¢oes de desenvolvimento,
o nanossatélite AAUSAT-II [92], também serviu como referéncia. Trata-se de um CubeSat
de 1U lancado em 2008, desenvolvido por alunos da Aalborg University, cujos objetivos
eram estabelecer comunicacao de duas vias e detectar explosoes de raio gama oriundas do
espaco. No referido nanossatélite, o ACS contava com 3 atuadores magnéticos e 3 rodas

de reacao.

Dessa forma, utilizando as informacgoes da equipe do IMT e o AAUSAT-II como
referéncia, foi estabelecido o nanossatélite hipotético. Trata-se de um CubeSat de 1U com

3 atuadores magnéticos e 3 rodas de reacao, denominado de fooSAT-A1*.

*O acronimo é formado pela combinacao dos termos: foo, que em programagao computacional, é
utilizado para denominar uma variavel, fun¢do ou comando genérico, com o intuito de apenas demonstrar
um conceito; SAT, referente a palavra satélite; A, primeira letra do alfabeto como referéncia & primeira
versao; e 1, referente a dimensao do CubeSat.
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A equipe do IMT ja havia desenvolvido um protétipo de atuadores magnéticos, porém
as caracteristicas técnicas nao estavam disponiveis. Os atuadores comerciais CubeTorquer
Small [93] tém dimensdes similares & descrigdo do protdtipo e, portanto, foram adotados

no fooSAT-A1. Suas principais caracteristicas estao apresentadas na Tabela 2.

Tabela 2 — Caracteristicas do atuador magnético.

Parametro Valor
Indutancia (Lg,y,) 150x 1073 H
Resisténcia (Rgm) 3082
Ntmero de espiras (Ng,) 36670

Area média da bobina (Agy) 7,85x107% m?
Momento magnético maximo 1,5A m?
Altura 60x1073m
Massa 27,5103 kg

Fonte: Autor.

No que se refere as rodas de reacao, a equipe do IMT ja havia adquirido algumas
unidades do BLDC da Maxon modelo EC 9.2 Flat. Sendo assim, foram considerados esses
motores acoplados a um disco de inércia. Os dados do fabricante estao disponiveis no

Apéndice A e as principais caracteristicas do conjunto sao apresentadas na Tabela 3.

Tabela 3 — Caracteristicas da roda de reagao.

Parametro Valor

Indutancia da armadura (L) 2,35x 1073 H
Resisténcia da armadura (R,) 23,90

Constante de torque (k;) 11,3x107> N m/A
Constante elétrica (k) 11,3x1073 V s/rad
Coeficiente de atrito viscoso (b) 291,8x107°
Tensao maxima 12V

Corrente maxima 0,503 A

Torque maximo 5,67x107* Nm
Massa do conjunto 32,75x10 3 kg

Momento de inércia do conjunto (I,,) 1,66x107¢kgm?

Fonte: Autor.

A massa de um CubeSat de 1U deve ser, no méximo, 1,33kg [94] e foi tida como

m, = 1,33kg, por se tratar da condi¢ao limite. A matriz de inércia foi obtida por
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meio da soma das matrizes de inércia de cada elemento do satélite (ver Se¢ao A.1). O
centro de massa de um CubeSat de 1U pode estar deslocado do centro geométrico em,
no méaximo, 2,0 cm em cada um dos eixos [94]. E, de forma similar & massa, foi tido
como C'M*® = (2,0 2,0 —2,0]" cm. Os coeficientes de arrasto e superficies, bem como
o dipolo magnético residual, foram adotados conforme mencionado anteriormente nas
subsecoes 4.3.1.1, 4.3.1.2 e 4.3.1.4, respectivamente. Essas caracteristicas sao apresentadas
na Tabela 4.

Tabela 4 — Caracteristicas do fooSAT-A1.

Parametro Valor

Dimensao 1U (10emx10cmx 10 cm)

massa (m,,) 1,33kg
218,75 —=7,29 —6,87

Matriz de inércia ([I,]°) —7,29 220,14 —6,47| 107°kgm?
_6.87 —6.47 219,87

Centro de massa (C'M?) 2,0 2,0 —2,0]7107?m

Coeficiente de arrasto (Cy) 2,1

Coeficientes da superficie (¢.q, ¢ € ¢q) 0,79, 0,04 € 0,17

Dipolo magnético residual (m? ) [-0,14 —0,12 —19,32]" 107® Am?

Fonte: Autor.

Alguns fenémenos da dindmica do corpo rigido sao mais facilmente observados quando
o satélite possui dimensoes distintas de altura, largura e profundidade. Além do mais,
os movimentos causados exclusivamente pelos atuadores sdo mais facilmente observados
quando nao ha deslocamento entre o centro de massa e o centro geométrico. Por conta
disso, foram definidos outros dois nanossatélites “ideais”: fooSAT-I1 e fooSAT-16, CubeSats
de 1U e 6U, respectivamente. Eles foram utilizados pontualmente nesse capitulo e suas

caracteristicas estao apresentadas na Tabela 5.

Os sistemas de coordenadas dos nanossatélites estao ilustrados na Figura 26 e seguem

conforme o estabelecido nas segoes 3.4 e 3.5.

5.2 Orbitas Hipotéticas

Os nanossatélites sao, majoritariamente, lancados como cargas secundarias ou da
Estagao Espacial Internacional, em inglés International Space Station (ISS), em uma
érbita de 51,66° em relacao ao equador [5,9]. Como carga secunddria, a érbita depende da
missao principal, sendo a érbita heliossincrona, do inglés Sun-synchronous orbit (SSO),

a mais comum. Trata-se de um caso particular da orbita polar, com inclinacao de
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Tabela 5 — Caracteristicas do fooSAT-I1 e fooSAT-I6.
Parametro Valor
fooSAT-I1 fooSAT-16
Dimensao 1U (10emx10cmx 10 cm) 6U (10 cmx20 cmx 30 cm)

Massa (m,)

Matriz de inércia ([L,]*)

Centro de massa (C'M?)
Coef. ar. (Cy)

Coef. sup. (Crq, Crr € Crg)

Dipolo mag. res. (m,,,)

l1kg

diag[1,7 1,7 1,7] 1073 kg m?
00 0]"m

2,1

0,33, 0,33 e 0,33

[0 0 —20]" 1072 A m?

6 kg

diag [5,0 6,5 2,5] 10" 2kgm?
000 m

2.1

0,33, 0,33 ¢ 0,33

00 —20]7 1073 A m?

Fonte: Autor.

Figura 26 — Sistema de coordenadas do fooSAT-A1, fooSAT-I1 e fooSAT-I6.

fooSAT-A1

Fonte: Autor.
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aproximadamente 98° em relacao ao equador, mantendo o plano orbital direcionado para

o Sol. A SSO é procurada pelas missoes principais que desejam monitorar todo o globo

terrestre e ainda garantir uma fonte de energia solar constante [70]. Por conta da diferenga

de inclinagao entre a ISS e a SSO, ambas serao utilizadas nesse trabalho, permitindo avaliar

suas caracteristicas e influéncias. As condigoes iniciais de propagacao foram extraidas da
prépria ISS e do PicSat no dia 03/01/2019" e estdo acomodadas na Tabela 6.

"Esses dados servem apenas para condicdes iniciais realistas. A propagacdo se dara por meio dos

modelos propostos.
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Tabela 6 — Caracteristicas das 6rbitas ISS e SSO.

Parametro Valor

ISS SSO
Tempo inicial (¢(0)) 03/01/2019 12:41:22 UT1 03/01/2019 21:49:23 UT1
Posigao inicial (r?(0)) [—1,19 6,68 0,01]" 103km [2,17 6,53 0,00]" 10° km
Velocidade inicial (v%(0)) [—4,67 —0,85 6,02]" km/s [0,96 —0,33 7,54]" km/s
Altitude (min. x méx.) 406,17 kmx418 56 km 488,15 kmx 517,43 km
Inclinacao 51,66° 97,51°
Periodo 92,81 min 94,67 min

Fonte: Autor.

5.3 Configuracoes de Simulacao

As simulagoes foram realizadas no software Simulink, com passo fixo e método Runge-
Kutta de quarta ordem de integragdo numérica (ode4). A constante de tempo mais réapida
dos modelos implementados é proveniente da roda de reacao, 300 ms. Sendo assim, o passo
de integracao foi adotada como 30 vezes mais rapido, isto é, 10 ms. No mais, as simulagoes

rodaram em um processador Intel Core i7-7500U com frequéncia de 2,90 GHz.

5.4 Simulacao da Dinamica do Satélite

Movimentos como nutagao, precessao e consequéncia da agao dos atuadores sao fre-
quentemente explorados nas literaturas que tratam da dindmica de veiculos espaciais
(e.g. [68], [18], [69]) e os resultados sao bem conhecidos. Sendo assim, para fins de compa-
ragdo, a dindmica do veiculo, apresentada na Equagao (4.15), foi submetida as mesmas

condigoes.

5.4.1 Movimento de Nutacao

Para avaliar o movimento de nutacdo e precessao, foi utilizado o fooSAT-16, pois possui
dimensoes distintas em largura, profundidade e altura, o que permite observar melhor a

diferenga de rotagao em cada um dos eixos.

Espera-se que, quando o satélite rotacione em torno de um eixo diferente de um dos
eixos principais de inércia, ele realize um movimento conico, chamado de nutacdo. Quando
o eixo de rotagao é proximo do eixo principal de maior ou menor inércia, esse movimento de
rotacao ¢ estavel, porém, quando proximo do eixo principal intermediario, o movimento de

rotacao ¢é instavel. Sendo assim, o fooSAT-I6 foi submetido a tais situagoes e os resultados
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sao apresentados na Figura 27.

Os graficos ilustrados em trés dimensoes representam como o sistema de coordenadas
fixo ao satélite, REP, se comporta em relacao ao sistema de coordenadas inerciais, GEI.

Isso permite visualizar a propagacao da atitude no tempo.

No instante inicial REP é coincidente a GEI. As cores seguem o padrao das velocidades
angulares, isto é, eixo xP azul, eixo y? vermelho e eixo zP amarelo. O tom de cor mais
claro é proximo do inicio, enquanto o tom de cor mais escuro é proximo do fim. A rotacao
préxima do eixo principal de maior inércia é apresentada na Figura 27a, cuja condicao
inicial era wz /i = [0,05 1,0 0,05]"rad/s. Na Figura 27b, o satélite rotacionou préximo do
eixo principal intermedidrio de inércia com condigdo inicial wy ; = [1,0 0,05 0,05 rad/s,
e a rotagao proxima do eixo principal de menor inércia é apresentada na Figura 27c, cuja

condigdo inicial era w} ; = [0,05 0,05 1,0] rad/s.

Note que, conforme ilustrado na Figura 27a, quando a rotagdo é proxima do eixo
principal de maior inércia, y? (vermelho), o satélite realiza um movimento conico estével.
O mesmo ocorre quando a rotagao é préoxima do eixo principal de menor inércia, z”
(amarelo), conforme ilustrado na Figura 27c. Entretanto, conforme é possivel observar na
Figura 27b, o satélite realiza um movimento instavel quando a rotacgao inicial é proxima
do eixo principal intermediario. Observa-se que o eixo x? inicia um movimento coénico em
torno eixo x* (entre (0-10)s), porém, com o tempo, a velocidade angular é distribuida
nos outros eixos (entre (10-15)s) e, entdo, passa a rotacionar em torno de —x' (entre
(15-25) s).

5.4.2 Movimento de Precessao

Quando o satélite, inicialmente em repouso, é submetido a um torque externo constante,
espera-se que o veiculo rotacione em torno desse eixo. Entretanto, quando o satélite esta
rotacionando em torno de um eixo principal de inércia e é submetido a um torque nao
paralelo a essa velocidade angular, espera-se que o veiculo realize um movimento em que o
vetor da velocidade angular tenda a se aproximar do vetor de torque. Esse movimento é
chamado de precessao ou efeito giroscopico. O fooSAT-I6 foi submetido a tal situagao e os

resultados sao apresentados na Figura 28.

De forma similar & simulacao do movimento de nutacao, os graficos ilustrados em trés
dimensoes representam como o REP se propaga em relagdo ao GEI. As cores seguem
o mesmo padrao e, nesse caso, a posicao final do REP foi destacada para facilitar a
interpretacao do leitor. Em ambos os casos, REP é coincidente a GEI no instante inicial
e o torque externo aplicado foi T?,, = [1 0 0]"107*Nm, isto é, na dire¢do de x’. Na

Figura 28a o veiculo estd inicialmente em repouso, enquanto na Figura 28b a velocidade

inicial ¢ dada por wy,; =1[0,0 0,0 0,6] rad/s, isto é, em torno do eixo z”.
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Figura 27 — Movimento de nutacao.

(a) Rotagdo préxima do eixo principal de maior inércia.
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Fonte: Autor.

E possivel observar que quando a velocidade inicial ¢ nula (Figura 28a) o veiculo passa
a rotacionar em torno do eixo onde o torque foi aplicado, isto é x¢, seguindo a regra da mao
direita. Neste caso, como o torque externo é constante, a velocidade angular aumentara
indefinidamente. Entretanto, quando o satélite estd inicialmente rotacionando em torno
de um dos eixos principais de inércia (Figura 28b), o eixo z” (amarelo), inicialmente

coincidente ao eixo z’, tende a se aproximar do vetor de torque externo, Ty, coincidente

a0 eixo x°.
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Figura 28 — Movimento de precessao.

(a) Inicialmente em repouso. (b) Inicialmente em rotagao.
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5.4.3 Movimento Devido ao Atuador Magnético

Para avaliar o movimento devido aos atuadores, utilizou-se o fooSAT-I1 pois, neste

caso, nao ha vantagem em utilizar um satélite com dimensoes distintas, mas hé vantagem

em utilizar um satélite “ideal”.

Conforme apresentado na Subsecao 4.1.2.1.1, quando nao paralelo ao campo magnético
terrestre, o atuador magnético gera um torque no satélite no sentido normal ao plano
formado pelo momento do dipolo e o campo magnético (Eq. (4.6)). Portanto, o fooSAT-I1
foi submetido a condi¢ao em que o atuador magnético alinhado com o eixo x? foi acionado
com 10 % do momento maximo, isto é, m?, = [1,5 0 0]710~' Am?, e o campo magnético
terrestre era B = [0 1 1]7107* T, isto é, no plano z'y’ entre esses dois eixos. De forma
similar as simulagoes de nutacao e precessao, o grafico em trés dimensoes representa como
o REP se propaga em relacao ao GEI e as cores seguem o mesmo padrao. No instante

inicial REP ¢ coincidente a GEI. Os resultados sao apresentados na Figura 29.

Note que o eixo xP, inicialmente coincidente com o eixo x!, tende a se aproximar do

vetor campo magnético B e entdo passa por ele e vai até —x’. Trata-se de um movimento



5.4. Simula¢io da Dindmica do Satélite 83

Figura 29 — Movimento devido ao atuador magnético.
Torque aplicado ao satélite, T%,,. Propagacdo da atitude no tempo.
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Fonte: Autor.

similar a de um péndulo sem amortecimento?. Conforme esperado, nos instantes em que o
dipolo e o campo magnético estao paralelos (¢ &= 18s, 50s e 828) o torque resultante é nulo

e quando estao perpendiculares (t = 0s, 32s, 655 e 98s) o torque resultante é méximo.

5.4.4 Movimento Devido a Roda de Reacao

Conforme apresentado na Subsecao 4.1.2.1.2; a roda de reagao é capaz de gerar dois
tipos de torque no veiculo: um de controle (Hfr),por conta da variacao de sua velocidade
angular, e o outro de perturbacgao (wg /i X H? ), em decorréncia do efeito giroscépico
(Eq. (4.9)). Sendo assim, o fooSAT-I1 foi submetido a duas condigdes permitindo observar

ambos os fendémenos.

Em ambos os casos foram aplicadas as mesmas entradas de tensao na roda de reagao
alinhada ao eixo z” do satélite. Trata-se de uma rampa de (0 a 5) V por 40s, seguido
de uma rampa de (5 a —5) V por 80s e tensdao constante em —5V nos instantes finais.
Uma vez mais, os graficos em trés dimensoes representam como o REP se propaga em
relacdo ao GEI e as cores seguem o mesmo padrao. No instante inicial REP é coincidente
a GEI. Na Condigao 1 o veiculo estava inicialmente em repouso, enquanto na Condicao 2

w,; = [0.1 0 0]"rad/s. Os resultados sdo apresentados na Figura 30.

Observa-se que na Condigao 1, a roda de reacao aplica um torque no eixo z” fazendo
com que o veiculo inicie a rotagdo em torno desse eixo. Nessa situagdo o momento angular
da roda de reacao, H,,, estd paralelo a velocidade do veiculo, wz Ji» Por isso nao ha

perturbacao e alteracao de sentido do movimento. Entretanto, na Condigao 2, o satélite

YO controle de atitude magnético passivo utiliza-se de {ma permanente, o que produz a mesma
caracteristica da simulagao, porém também utiliza barra de histerese para dissipar energia, o que produz
um efeito similar ao atrito no péndulo. Dessa forma o controle de atitude passivo funcionaria como um

seguidor do campo magnético.
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Figura 30 — Movimento devido a roda de reacao.
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estad inicialmente rotacionando em torno de x” de forma que a velocidade angular nao

¢ mais paralela ao momento angular da roda de reacao. Nessa situagao o satélite esta

sujeito ao torque do efeito giroscdpico.

5.5 Simulacdo da Orbita do Satélite

A dindmica orbital foi apresentada na Secao 4.2 e, pelo mesmo principio da conservagao

do momento angular (Eq.(A.1)), quando ndo hé perturbagoes, ndo ha variagao na érbita.
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Sendo assim, a posicao e velocidade do veiculo sao periddicas e dependem apenas das
condigbes iniciais. Para avaliar esse movimento, considerou-se o fooSAT-A1 nas orbitas
ISS e SSO, apresentadas na Tabela 6. Por questoes didaticas, ao invés de apresentar a
propagacao do vetor posi¢ao no tempo, ilustra-se a propagacao do equivalente a latitude e
longitude no sistema de coordenadas inerciais (GEI), isto é, declinacdo e ascensao reta.

Os resultados sao apresentados na Figura 31.

Figura 31 — Simulacao do movimento orbital.

(a) ISS. (b) SSO.
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Observa-se que, assim como esperado, a declinacao e a ascensao reta seguem um regime
ciclico a cada orbita. Pela ascensao reta também identifica-se que a érbita ISS é prégrada,
isto é, no sentido de rotacao da Terra, enquanto a 6rbita SSO é retrégrada, isto é, no
sentido contrario de rotacao da Terra. Ademais, na ilustracao em trés dimensoes é possivel

notar a diferenca de inclinagao das orbitas.
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5.6 Simulacao das Perturbacoes

Para avaliar a influéncia das perturbagoes de atitude e érbita, foi utilizado o fooSAT-A1
nas Orbitas ISS e SSO. Para que fosse possivel observar a variagao dos parametros que
dependem da orientagao do veiculo, as simulagoes foram realizadas com velocidade inicial
[1 1 1]710 3 rad/s.

nao nula, no caso, w? i =

A Figura 32 ilustra diversos parametros e elementos presentes nos modelos matematicos
das perturbagoes. Tais elementos sao apresentados de antemao, uma vez que auxiliam
a avaliar e compreender o comportamento de cada uma das perturbagoes no tempo,

ilustradas posteriormente.

Figura 32 — Elementos presentes nas perturbacoes.
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Conforme esperado, verifica-se que a altitude tem forte influéncia na densidade atmos-
férica que, por sua vez, influenciard o torque e a aceleracao devidos ao arrasto atmosférico.
Entretanto, a intensidade do campo magnético tem a mesma ordem de grandeza nas duas

orbitas. Coincidentemente, a situacao de eclipse tem uma faixa bastante similar.

Esse fator é interessante, pois espera-se que uma Orbita heliossincrona tenha contato
com a radiagao solar durante toda orbita ou, ao menos, durante a maior parte do tempo.
Entretanto, pelos nanossatélites frequentemente serem lancados como cargas secundarias e
nao terem controle de orbita, tal situagao pode nao ocorrer. No mais, as dreas atingidas
variam, conforme a rotacdo do satélite, do menor valor possivel 100 cm?, que ocorre quando
apenas uma das faces é atingida, até o valor maximo 173,2cm?, quando trés faces sao

atingidas parcialmente.

As perturbagoes de atitude foram apresentadas na Subsecao 4.3.1 e os resultados de

simulacao estao ilustrados na Figura 33.

Figura 33 — Torques de perturbacao aplicados ao satélite, T},..

(a) Torque devido ao arrasto atmosférico, Ty. (b) Torque devido a pressdo da radiacao solar, Trqq.
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Fonte: Autor.

Em consequéncia da rotacdo do fooSAT-A1, todos os torques de perturbacao podem,

por um instante de tempo, serem nulos ou ao menos proximos de zero.

No caso dos torques devidos ao arrasto atmosférico, Ty, e a pressao da radiagao solar,
T'q4, iss0 ocorre quando ha um equilibrio entre os torques aplicados em cada uma das faces,
como em uma balanga mecanica. No caso do torque devido ao gradiente de gravidade, T,
ocorre quando o produto vetorial #2 X ([L,]? #?) é nulo. E, no caso do torque devido ao

dipolo magnético residual, T},,, ocorre quando o dipolo fica paralelo ao campo magnético.

Ademais, o valor médio do torque devido ao arrasto atmosférico tende a acompanhar a
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densidade atmosférica e, conforme esperado, é mais intenso na 6rbita ISS. A média do
torque devido a pressao da radiagao solar tende a ser constante e similar nas duas érbitas,
ja que nao depende da distancia para o Sol. A média do torque devido ao gradiente de
gravidade tende a ser constante pelo fato de ambas as érbitas serem aproximadamente
circulares. E a média do torque devido ao dipolo magnético residual, conforme esperado,
tende a acompanhar a intensidade do campo magnético, sendo que na orbita SSO é mais

facil de observar os picos de intensidade sobre os polos magnéticos da Terra.

Para facilitar a comparacao das magnitudes dos torques, para cada érbita, os torques

foram ilustradas na Figura 34 em escala logaritmica.

Figura 34 — Comparacao das magnitudes dos torques de perturbacao.

(a) Torques na 6rbita ISS. (b) Torques na érbita SSO.
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Fonte: Autor.

Nota-se que o torque devido ao dipolo magnético residual, T},,, tem a maior intensidade
em ambas as Orbitas. Esse fator é relevante, pois em satélites de grande porte, ainda que
em LEO, espera-se que essa perturbagao tenha pouca relevancia [18,69,70,77]. Isso ocorre
porque, para uma mesma Orbita, os torques de perturbagao tendem a ser proporcionais ao

volume do veiculo. Entretanto, o mesmo nao ocorre com o dipolo magnético residual.

Como no caso de nanossatélites o dipolo é proveniente, majoritariamente, de imas
permanentes das rodas de reagao e das antenas, é comum que CubeSats de 1U e 3U
tenham a mesma intensidade de dipolo magnético residual, ainda que um tenha trés vezes
o volume do outro [95,96]. No mais, é possivel notar que na érbita ISS o torque devido ao
arrasto atmosférico, Ty, € uma ordem de grandeza maior do que o torque devido a pressao

da radiagao solar, T,.4, enquanto na orbita SSO sao de mesma ordem.
As perturbagoes orbitais foram apresentadas na Subsecao 4.3.2 e os resultados de
simulagao estao ilustrados na Figura 35.

Verifica-se que as aceleragoes devidas ao arrasto atmosférico, aq, e a pressao da radiagao

solar, a,.q, possuem caracteristicas similares as respectivas perturbacoes de atitude, T, e
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Figura 35 — Aceleragoes de perturbagao aplicadas ao satélite, @,

(a) Devido ao arrasto atmosférico, aq. (b) Devido a pressao da radiacgao solar, arqd.
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Fonte: Autor.

T,qq- Ainda, é possivel observar que a aceleracao devida a nao homogeneidade da Terra,
aq, € mais intensa quando o fooSAT-A1 passa préximo aos polos geograficos, em razao da
regiao de maior diferenga de volume no geoide. E, a aceleracao devida ao efeito de um

terceiro corpo, a;., € mais intensa na orbita SSO em decorréncia da diferenca de altitude.

Uma vez mais, para facilitar a comparagao das magnitudes das aceleracoes, para cada

orbita, as aceleragoes foram ilustras na Figura 36 em escala logaritmica.

Figura 36 — Comparacao das magnitudes das aceleragdes de perturbacao.

(a) Aceleracoes na 6rbita ISS. (b) Aceleragoes na érbita SSO.
—~10°6 ~ a6 ]
~ ~ 3
E E b — Q4 = Qrad Qg = Q¢
. = ]
Q le) g
@ i 3
o (54 b
10 SRURN
= L E
[ 5] 3
o o E
< < ]
!W
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Tempo (drbita) Tempo (6rbita)

Fonte: Autor.

Em ambas as drbitas, a aceleracao devida a nao homogeneidade da Terra, a4, ¢
aproximadamente 10* vezes mais intensa que as outras perturbacdes. E, assim como

a aceleracao devida ao efeito de um terceiro corpo, as, sao originarias de uma forga
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conservativa, portanto influenciarao apenas na variacao da inclinacao e formato da orbita.
Entretanto, as aceleracoes devida ao arrasto atmosférico e pressao da radiacao solar sao

de origem nao conservativa e influenciardo no decaimento de altitude.

Por fim, a Figura 37 ilustra a predigdo de reentrada do fooSAT-A1 nas érbitas ISS e
SSO.

Figura 37 — Tempo em o6rbita.
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Na orbita ISS a reentrada deve ocorrer em 157 dias apds o langamento, enquanto
na oOrbita SSO deve ocorrer em 800 dias. A perturbacao de maior influéncia no tempo
de reentrada é a aceleragao devida ao arrasto atmosférico [68,70], na qual a densidade
atmosférica aumenta exponencialmente conforme a altitude da érbita decresce. Note
que, na orbita SSO o fooSAT-A1 leva aproximadamente 650 dias para chegar na altitude
inicial da orbita ISS. Ademais, lembra-se que a aceleragao devida ao arrasto atmosférico
(Eq. (4.51)) ¢é inversamente proporcional a massa do veiculo m,. Sendo assim, um

nanossatélite de massa mais elevada tende a ter um tempo maior de vida em orbita.
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6 RESULTADOS DE VALIDACAO DA MODELA-
GEM MATEMATICA

Neste capitulo, sdo apresentados os resultados e procedimentos de validagao dos modelos

dinamicos de atitude e orbita utilizando dados de voo.

6.1 O nanossatélite PicSat

PicSat é um CubeSat de 3U, desenvolvido pelo grupo de Astronomia de Alta Resolucao
Angular do Laboratoério de Estudos Espaciais e Instrumentacao em Astrofisica do Observa-
tério de Paris (LESIA). A missdo do PicSat era observar o transiente do exoplaneta Beta

Pictoris b em torno de sua estrela Beta Pictoris [67].

Conforme ilustrado na Figura 38, a unidade superior do PicSat comporta o subsistema
de energia (EPS), os subsistemas de comunica¢ao (TRXVU e HDRM), as antenas VHF
(VHF antennas) e o computador de bordo (OBC). A unidade intermedidria comporta
as antenas UHF (UHF antennas), o subsistema de controle e determinagao de atitude
(ADCS), a carga util eletronica (Eletronic payload) e o fotodiodo (Photodiode). As cargas
tteis optomecanicas (Piezo-stage e Telescope) e o sensor de estrelas (Star tracker) estao

acomodados na unidade inferior.

Com excegao das cargas tteis, todos os outros subsistemas foram subcontratados [97].
O ADCS, que é de interesse desse trabalho, foi desenvolvido pela empresa Hyperion

Technologies [98] e o modelo selecionado é o iADCS 100. Esse modelo é composto por:

o Trés atuadores magnéticos, sendo o modelo MT(Q 200.20 para os eixos X e Y e 0
modelo MTQ 200.10S para o eixo Z;

e Trés rodas de reagao modelo RW 210.60;
o Um sensor de estrelas modelo ST 200;
o Um magnetometro de 3 eixos;

e Um girémetro de 3 eixos.

As caracteristicas dos atuadores magnéticos sao apresentadas nas Tabelas 7 e 8, e das

rodas de reacao na Tabela 9.

Outras caracteristicas disponiveis do ADCS sao referentes ao sensor de estrelas, cuja
acurdcia ¢ de 30” (30) e a taxa de amostragem ¢ de 5Hz. A estrutura e os demais

subsistemas foram subcontratados da empresa Innovative Solutions In Space.
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Figura 38 — Ilustracao e imagem do PicSat.

(a) Vista detalhada. (b) Modelo de voo.

Deployable solar

panels
VHF Antennas
EPS
OBC
TRXVU
HDRM
UHF antennas
ADCS
Electronic Photodiode
payload
Piezo-stage
Telescope Star tracker

Fonte: Equipe PicSat.

Tabela 7 — Caracteristicas do atuador magnético MTQ 200.20.

Parametro Valor

Area média da bobina (Agy,)  90,0x107%m?
Momento magnético maximo 0,2 A m?

Altura 80,0x103m
Massa 39,6x10 3 kg

Fonte: Hyperion Technologies [98]

Também foi disponibilizado o modelo CAD* do PicSat, o que permitiu extrair as
informagoes de massa total, m,,, matriz de inércia, [I,], e centro de massa, C'M, em relacao

ao centro geométrico’.

O PicSat foi lancado no dia 12 de janeiro de 2018, as 03:58 UTC, como carga til secun-
daria a bordo do veiculo PSLV-C40 da Agéncia Espacial Indiana, em inglés Indian Space

Research Organisation (ISRO). O satélite foi colocado em uma 6rbita polar heliossincrona

*A versao do modelo CAD disponibilizado era anterior & montagem final, sem os cabos e conexoes.
tOs valores foram omitidos por questdes de sigilo.
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Tabela 8 — Caracteristicas do atuador magnético MT(Q 200.10S.

Parametro Valor

Area média da bobina (Agy)  283,5x1076 m?
Momento magnético maximo 0,1 A m?
Altura 25,0x1073m
Massa 44 8x 103 kg

Fonte: Hyperion Technologies [98]

Tabela 9 — Caracteristicas da roda de reacao RW 210.60.

Parametro Valor
Torque maximo 0,110 Nm
Massa do conjunto 48,0x10 3 kg

Momento angular maximo 6,0x1072Nms

Fonte: Hyperion Technologies [98]

com 505 km de altitude e periodo de 95 min aproximadamente.

O primeiro contato foi realizado na primeira passagem do veiculo sobre a estacao de
solo da equipe. Porém, no dia 20 de marco de 2018, apds dez semanas, o contato com
o PicSat foi perdido e no dia 05 de abril de 2018 a missao foi oficialmente encerrada.
Durante este periodo ocorreram severos problemas com o ADCS, que chegou a reiniciar
uma vez a cada trés dias. O modo de reducao da velocidade angular era realizado, mas o

apontamento para a Beta Pictoris nao foi possivel [97].

Os dados de voo disponibilizados, do periodo entre 22/01/2018 e 20/03/2018, es-
tao divididos em seis pacotes. O primeiro contém informagoes de atitude do satélite,
produzidas pelo ADCS do veiculo. O segundo também contém informagoes de atitude,
porém fornecidas por meio de Beacons. Essas informacoes foram coletadas por diversos
radioamadores e estacoes de solo espalhadas pelo globo e enviadas para a equipe do LESIA.
O terceiro pacote contém dados dos sensores magnéticos e girdmetros. O quarto e o quinto
pacote contém, respectivamente, os dados de corrente elétrica e setpoint dos atuadores.

Por fim, o sexto pacote contém os comandos enviados para o PicSat.

Importante mencionar que, em razao do mau funcionamento do ADCS e da cobertura
de comunicagao limitada, parte desses dados estao ausentes ou com valores nao condizentes,
(como é o caso dos quatérnios que apresentam valores nulos ou maiores do que um). Nos
trechos em que hé dados, a taxa de amostragem maxima ¢ de 0,1 Hz e existem problemas

de sincronizacao de tempo. Isso se deve aos dados do primeiro pacote serem oriundos do
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ADCS do PicSat, enquanto os dados do segundo pacote serem provenientes de estagoes de
solo distintas e datados em seus respectivos horarios locais, nao sincronizados em relacao

a uma referéncia tnica de tempo.

6.2 Validacao da Dinamica do Satélite

A evolucao da velocidade angular do satélite no tempo pode ser obtida por meio dos
girbmetros presentes no PicSat e disponiveis nos pacotes de dados um e dois. A Figura 39
ilustra a velocidade angular do PicSat durante todo o tempo disponivel, isto é, de
22/01/2018 a 20/03/2018.

Figura 39 — Velocidade angular do PicSat entre 22/01/2018 e 20/03/2018.
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Fonte: Autor.

E possivel observar que a velocidade angular do eixo z (amarela), em diversos instantes,
apresenta um deslocamento vertical. Segundo a Equipe da LESIA| trata-se de um offset
dos girometros. Os instantes inciais, isto é, anteriores a 0 h, foram utilizados para calibrar
os sensores e 0 offset foi estimado em 0,1694 rad/s. Durante o voo, o ADCS apresentava
falha e era possivel observar novamente o offset dos girometros. Em tais situacgoes, a

equipe de solo enviava um comando para reiniciar o ADCS.

Para realizar a validacao da dinamica de atitude, comparando os dados de voo com os
dados de simulacao, foi realizada uma varredura nos dados de voo selecionando trechos que
continham, ao menos, 10 amostras consecutivas. Tal procedimento permitiu identificar 22
trechos distintos. O sexto pacote de dados, que contém os comandos enviados da equipe
de solo para o PicSat, permitiu identificar as situagoes em que alguma agao de controle foi
solicitada. Dos 22 trechos identificados, 12 estdo em situagoes nas quais ha atividade ou
tentativa de atividade dos atuadores. Dessa forma, em 10 dos 22 trechos identificados, a
velocidade angular do satélite é resultado apenas da propagacao da dinamica do veiculo

sob influéncia das perturbacoes.
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A fim de identificar os parametros relacionados a estrutura do veiculo e os parametros

relacionados a perturbagao, a validagao de atitude foi realizada em duas etapas:
Etapa 1: validar a dindmica do satélite sem perturbacoes; e
Etapa 2: validar a influéncia das perturbacgoes.

Com o intuito de determinar a fronteira entre as etapas, o modelo dindmico do satélite
apresentando na Subsecao 4.1.2.2.3 foi revisitado. E, por questoes praticas, é reescrito

nessa secao

wﬁ/i = (L")~ [Tgm - H, + Ty — WZ/Z- X ([Iv]p wﬁ/i + Hfr)} ) (4.15) revisitada

A variacdo da velocidade angular, w, é dada pela influéncia dos torques dos atuadores
magnéticos, T, das rodas de reacdo, H,,, das perturbacoes, T, e do efeito giroscopico.

Considerando a situagdo em que os atuadores nao estao ativos, a Equagao (4.15) torna-se
Wb = (L)) [T, —wh), x (L wh))] (6.1)

Suprimindo os termos de referéncia aos sistemas de coordenadas e aplicando a integral

de um instante ¢; a ty,

W) = wi + [IU]‘l/:prrt dt — [Iv]*/:fw % ([L,] w) dt | (6.2)
isto é, a velocidade angular final de um trecho, wy, serd a soma da velocidade angular
inicial do trecho, w;, com as velocidades angulares provenientes, respectivamente, das
perturbagoes e do efeito giroscépico do proprio veiculo. A Equagio (6.2) pode ser expressa
como sendo a soma de duas expressoes. A primeira, denominada velocidade angular de
livre movimento, é dada por

ty
Wiree = wi — (L] W x (L]w)dt . (6.3)

A segunda, denominada velocidade angular de perturbacao, é dada por
ty
Wy = [L] / T, dt . (6.4)
t;

Dos 10 trechos disponiveis, a norma da velocidade angular média é de 0,045 rad/s,
sendo o menor valor 0,028 rad/s e o maior 0,056 rad/s. Utilizando a matriz de inércia

fornecida pela equipe do LESIA, a Figura 40 ilustra o comportamento de wye. no tempo.
Nota-se que

Wree R Wi. (6.5)

Para a velocidade angular de perturbacgao, w,:, o pior caso se d4 quando o torque,

T, ¢ constante e no valor méximo. Dessa forma,

wp’r’t ~ [Iv]ilTthmazt : (66)
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Figura 40 — Comportamento de wyyee.
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Fonte: Autor.

Utilizando os dados do PicSat e os modelos apresentados na Secao 4.3, a norma da

velocidade angular de perturbacao ¢ dada por

Wprt ~ 4,15x107°¢. (6.7)

Dessa forma, a relagao entre a norma da velocidade angular de livre movimento e de

perturbagao é expressa por
Wiree ~ Wi

Wt 4,15x107%¢

(6.8)

Para que a influéncia da perturbagao seja, ao menos, dez vezes menor que do livre
movimento, isto €, wy¢/weree < 1/10, e considerando a velocidade angular média dos

trechos disponiveis, é necessario que
t <107,91s.

Portanto, a Etapa 1 de validacao deve ser feita com trechos de até 107,91 s.

6.2.1 Primeira Etapa de Validagao da Dinamica

Os dez trechos identificados possuem, nessa ordem, 290s, 680s, 570s, 300s, 770s,
600s, 690s, 750, 720s e 620s. Para realizar a Etapa 1 de validacao, os trechos foram
fracionados em subtrechos de 100s. Quando necesséario, utilizou-se de dados da fragao
anterior para completar o tempo restante e compor o tltimo subtrecho. Ao todo sao 63

subtrechos.

A versao do modelo CAD disponibilizado era anterior a montagem final. Dessa forma,
a matriz de inércia e o centro de massa obtidos devem ser diferentes do modelo de voo.
Também nao foram fornecidas informacoes de viés e erro estatistico do girdmetro. Sendo
assim, foram utilizados 32 subtrechos para estimar a matriz de inércia e viés do girometro,

bem como a condicao inicial de velocidade de cada subtrecho.
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Os subtrechos foram selecionados de forma alternada. Neste caso, para estimar foram
utilizados os de indice impar. Para evitar conflito com a numeragao original e auxiliar a
compreensao do leitor, para cada caso os subtrechos foram denominados de ezperimentos,
numerados conforme sua utilizacao e acrescidos da letra a quando se trata de estimacao e
da letra b quando se trata de validacao. Por exemplo: o Experimento 1a utiliza o primeiro
dos 63 subtrechos e o Experimento 2a utiliza o terceiro dos 63 subtrechos para estimar os
parametros; o Experimento 1b utiliza o segundo dos 63 subtrechos e o Experimento 2b

utiliza o quarto dos 63 subtrechos para validar os parametros estimados.

A estimacao foi realizada por meio dos softwares MATLAB e Simulink, utilizando um
método de minimos quadrados nao linear (1sqnonlin), no qual o quadrado dos residuos

entre os dados reais e os dados simulados foi minimizado. Tal funcao custo é expressa por

32a N

J([L]; wyies, wo,, ) = Z Z(wreali<k) - wSimi(k))27

i=la k=1

na qual, 7 é o indice de cada um dos experimentos, k é o instante dentro de cada experimento

e N ¢ o nimero de instantes disponiveis, em média N = 10.

A Figura 41 ilustra, de forma ampliada, os dados reais e os dados de simulacao do
Experimento la apés a estimacdo, bem como os residuos?, isto ¢, a diferenca entre os dados
reais e os dados de simulagdo. Os resultados dos outros 31 experimentos estao ilustrados
de forma reduzida nas Figuras B.1, B.2, B.3, B.4, B.5 e B.6, acomodadas no Apéndice B.
Para facilitar a visualizacao dos resultados, a Figura 42 ilustra as médias e desvios padroes

dos residuos para cada um dos experimentos realizados’.

Nos resultados destacam-se duas caracteristicas relevantes: os erros médios distribuem-
se em torno do eixo das abscissas, indicando uma caracteristica de aleatoriedade; e as
magnitudes das médias dos residuos sao de uma a duas ordens menores do que os valores

nominais das velocidades angulares iniciais.

A validagdo dos pardmetros estimados foi realizada com os outros 31 subtrechos, neste

caso, como pressuposto, os de indice par.

Os resultados do Experimento 1b de validacao estao ilustrados de forma ampliada
na Figura 43. Os resultados dos outros 30 experimentos estao ilustrados de forma reduzida
nas Figuras B.7, B.8, B.9, B.10 e B.11, também acomodadas no Apéndice B.

Novamente, para facilitar a visualizacao, a Figura 44 ilustra as médias e desvios padroes

dos residuos para cada um dos experimentos realizados.

YO espectro de poténcia dos residuos seria relevante para avaliar se alguma dinimica nao esta sendo
contemplada no modelo proposto. Entretanto, néo foi realizado nesta etapa em virtude do baixo nimero
de amostras, (no maximo 11 por experimento).

SPor questdes de sigilo, a matriz de inércia e o viés do girémetro, obtidos como resultado do processo
de estimacao, foram suprimidos do texto.
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Figura 41 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condicoes iniciais -
Experimento 1la.

(a) Dados reais e simulagao. (b) Residuos.
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Figura 42 — Médias e desvios padroes dos residuos dos experimentos utilizados para estimar
os parametros da matriz de inércia, viés e condigoes iniciais.
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Similar aos resultados da estimacao, é possivel notar que os erros médios sdo de uma a
duas ordens de magnitude menores do que os valores nominais das velocidades angulares

iniciais, bem como a distribuicao em torno do eixo das abscissas.

6.2.2 Segunda Etapa de Validacao da Dinamica

Para realizar a Etapa 2 de validagao, foram utilizados, inicialmente, 5 dos 10 trechos

disponiveis, bem como a matriz de inércia e viés do girdbmetro estimados na Etapa 1.

Parametros relevantes dos modelos de perturbacao nao foram disponibilizados ou foram
parcialmente disponibilizados como: centro de massa, coeficiente de arrasto, composicao

da superficie e dipolo magnético residual. Ademais, imprecisdes nas condic¢Oes iniciais de
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Figura 43 — Validacao de parametros da matriz de inércia, viés e condicoes iniciais -
Experimento 1b.

(a) Dados reais e simulagao. (b) Residuos.
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Figura 44 — Médias e desvios padroes dos residuos dos experimentos utilizados para validar
os parametros da matriz de inércia e viés.

—_

o
X
—
<

Diferenca da velocidade angular (rad/s)
o
[11
—gl®=
==
==

Wy

1111
o
€
)
@
&

ot
III
_|
—
.|
|
i

-10
Frrrrrrrrretrr ettt
1b 2b 3b 4b 5b 6b 7b 8b 9b 10b11b12b13b14b15b16b17b18b19b20b21b22b23b24b25b 26b27b 28b 29b 30b 31b

Numero do experimento

Fonte: Autor.

orientacao do satélite e posigao orbital geram desvios nos modelos de densidade atmosférica,
campo magnético terrestre e gravitacional. E, conforme mencionando anteriormente, os

dados de voo podem apresentar problemas de datacao por conta da sua origem.

Diante deste cenario, foram estimados: o dipolo magnético residual, m,,,., pois, con-
forme apresentado na Secao 5.6, esta relacionado ao torque de maior intensidade; o centro
de massa, C'M, visto que foi parcialmente disponibilizado e esta relacionado aos torques
devidos ao arrasto atmosférico e a pressao da radiacao solar; e um ganho de perturbacao,

K., para acomodar todas as outras possiveis divergéncias supracitadas.

O procedimento para estimacao também foi realizado por meio dos softwares MATLAB

e Simulink, utilizando um método de minimos quadrados nao linear. De forma similar a
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Etapa 1, os trechos foram selecionados de forma alternada, denominados de experimentos
e ordenados conforme sua utilizacdo. Neste caso, a fungao custo é expressa por
56 N
J(mmra CM; Kprt) = Z Z(wreali<k) — Wgim; (k>)2 )
i=la k=1
na qual, ¢ é o indice de cada um dos experimentos, k ¢ o instante dentro de cada experimento

e N é o nimero de instantes disponiveis.

A Figura 45 ilustra de forma ampliada os dados reais e os dados de simulacao do
Experimento la, assim como os residuos e seu respectivo espectro de poténcia. Os
resultados dos outros 4 experimentos estao ilustrados de forma reduzida na Figura B.12,
acomodada no Apéndice B. De forma similar a etapa anterior, a Figura 46 ilustra as

médias e desvios padroes dos residuos para cada um dos experimentos realizados.

Figura 45 — Estimacao dos parametros de perturbacao - Experimento 1la.

(a) Dados reais e simulagéo.
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Fonte: Autor.

Na Etapa 2 ha um ntiimero menor de experimentos quando comparado a Etapa 1, dessa
forma a avaliacdo quanto a distribui¢do em torno do eixo das abscissas fica comprometida.
Entretanto, é possivel observar que as magnitudes das médias dos residuos sao de, ao menos,
uma ordem de grandeza menores do que os valores nominais das velocidades angulares
iniciais. Também é possivel notar que ha maior densidade espectral em baixa frequéncia,
porém de amplitude ndo muito superior a de alta frequéncia. Dado que esse modelo sera
utilizado para projetar o controle em malha fechada, que serd robusto a pequenos erros de

modelagem, é possivel considerar que se trata de uma diferenga desprezivel.

Os outros 5 trechos foram utilizados para validar os parametros de perturbagao. O

resultado do Experimento 1b esta ilustrado de forma ampliada na Figura 47 e dos outros
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Figura 46 — Médias e desvios padroes dos residuos dos experimentos utilizados para estimar

os parametros de perturbagcao.
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Fonte: Autor.

4 experimentos esta ilustrado na Figura B.13. Mais uma vez, as médias e desvios padroes

dos residuos estao ilustrados na Figura 48.

Figura 47 — Validagao dos parametros de perturbacao - Experimento 1b.

(a) Dados reais e simulagéo.
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Assim como nos resultados da estimacao, os erros médios sao de, a0 menos, uma ordem

de magnitude menor do que os valores nominais das velocidades angulares, e, neste caso,

a densidade espectral nao esta concentrada em uma frequéncia.

Como resultado do processo de estimacao, o dipolo magnético residual obtido é dado
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Figura 48 — Médias e desvios padroes dos residuos dos experimentos utilizados para validar
os parametros de perturbacao.
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por
m’ = I(1, 86+ 0,04) (8,47+£0,08) (33,0240, 65)I " 1073 Am?

o centro de massa é dado por
CM* = [(~19,98 +£0,39) (19,80 £0,27) (—69,75+ 1, 23)]T 1073 m
e o ganho de perturbagao é dado por

K, = [(1,08£0,01) (0,95+0,01) (1,060, 03)]T

No inicio da Secao 6.2, utilizando-se de valores tedricos e nominais, foi inferido que em
simulagoes com tempo inferior a 107,91s, no pior caso, a influéncia da perturbacao seria
dez vezes menor do que a dinamica de livre movimento. Para verificar essa premissa, em
cada um dos dez experimentos utilizados foi calculada a razado percentual entre as normas
das velocidades angulares de perturbacao, wy,, € de livre movimento, wyye., ao longo do
tempo. A Figura 49 destaca os resultados do Trecho 1 e os demais trechos estao ilustrados
nas Figuras B.14 e B.15, acomodados no Apéndice B. As médias e desvios padroes das
fracoes de influéncia das perturbacoes, em relagao ao tempo de simulacgao, estao ilustrados

na Figura 50.

Observando os resultados apresentados, o tempo inferido de 107,91s apresenta-se
coerente, pois a fracao média de influéncia da perturbacao a 100s foi de 5,3 %. E, conforme
mencionado anteriormente, o modelo dindmico seréd utilizado para projetar o controle em
malha fechada, mitigando esse erro de modelagem. Também é possivel notar que, ao
passar do tempo, a média e o desvio padrao aumentam progressivamente, indicando um
aumento da influéncia da perturbacao e espalhamento da diferenca em relagao a média.

Ademais, é possivel notar que, conforme esperado, o torque devido ao dipolo magnético
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Figura 49 — Influéncia das perturbagoes no tempo - Trecho 1.
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Figura 50 — Médias e desvios padroes das fragoes de influéncia da perturbagao.
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residual, 7},,, € o mais influente no PicSat, enquanto o torque devido a pressao da radiacao

solar, 1,4, tem a menor influéncia no tempo.
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Por fim, sdo apresentadas simula¢oes comparando a presenca e auséncia das perturba-
¢oes no modelo dindmico do satélite. De forma destacada para o Trecho 1, a Figura 51
ilustra os dados de voo, dados de simulagao com e sem perturbacao, bem como a diferenca
entre eles. Os resultados dos demais trechos estao ilustrados nas Figuras B.16 e B.17,

acomodadas no Apéndice B.

Figura 51 — Comparacao da presenca e auséncia das perturbagoes no tempo - Trecho 1.

(a) Dados reais e simulag¢do com (¢/) e sem (s/) perturbagdes.

—'
_0.05—=
72}

—¥— w, real — - - w, sim. ¢/ prt ... wy sim. s/ prt
—¥— wy real — - - w, sim. ¢/ prt ... wy sim. s/ prt

Vel. ang. (rad/
o

-0.05 w, real w, sim. ¢/ prt w, sim. s/ prt
7 7 77 T [ 11 1T [ 1T 1 1 1T [ T 1 1T 1T [ T 1 11
0 50 100 150 200 250
(b) Médulo da diferenga das simulagdes com e sem perturbagdes.
o -
% 0.02 — | w, dif|
@ —— | wy dif.|
~0.015 | w: dif |

Dif. vel. ang
o
o (=)
g 2

o

0 50 100 150 200 250
Tempo (s)

Fonte: Autor.

Conforme esperado, a diferenca em relacdo aos dados de voo aumenta rapidamente
quando a simulacao nao considera as perturbacoes. E, como w, (azul) e w, (vermelho)
realizam um movimento oscilatério, o médulo da diferenca tem o comportamento de onda

cuja amplitude aumenta a cada ciclo.

6.3 Validacdo da Orbita do Satélite

A posicao orbital de um satélite pode ser obtida por meio de um dispositivo de GPS
embarcado no veiculo, ou por rastreamento de radares em solo. O PicSat nao possui um
moédulo GPS e nem um sistema de estimacao de posicao via estacao de solo. Entretanto, o
Sistema de Vigilancia Espacial dos EUA, (U.S. Space Surveillance System), rastreia todos
os objetos em érbita terrestre (satélites artificiais e detritos) e mantém uma base de dados
catalogada [82]. Esses dados sao publicados pelo Joint Space Operations Center (JSpOC)

no portal <https://www.space-track.org> em um formato denominado Two-Line Element

(TLE).


https://www.space-track.org
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O tempo entre atualizacoes do TLE, para um mesmo objeto nao é constante e pode
variar de uma Orbita (tempo minimo) até varios dias. A Figura 52 ilustra o histograma e
o diagrama de caixa¥ do tempo de atualizagdo entre os TLEs do PicSat de 12/01/2018 a
29/09/2019!. Ao todo foram 1166 atualizacdes nesse periodo.

Figura 52 — Atualizagoes dos TLEs do PicSat disponiveis de 12/01/2018 até 29/09/2019.

(a) Histograma. (b) Diagrama de caixa.
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Fonte: Autor.

Nota-se que o maior intervalo entre TLEs foi de 30 érbitas, o equivalente a 47,4h, e

que 75 % das atualizacoes ocorreram em menos de 11 h.

Os TLEs sao publicados sem informacgao de acurdcia associada. Entretanto, em [100]
utilizou-se da constelacao de CubeSats Flock 1B da empresa Planet, dotados de um modulo
de GPS, para determinar a exatidao dos TLEs desses veiculos. Tratam-se de CubeSats
de 3Us, similares ao PicSat, lancados da ISS. Foram examinados 10 satélites durante o
més de setembro de 2014, com 634 atualizacoes de TLEs nesse periodo. Como resultado,
o erro estatistico de posi¢ao foi menor que 2,01 km em 25 % dos casos (primeiro quartil),
menor que 4,52km em 50 % dos casos (mediana) e menor que 10,60 km em 75 % dos casos

(terceiro quartil).

Sendo assim, a validagdo da propagacao orbital do simulador foi realizada utilizando
os TLEs disponiveis do PicSat e o erro estatistico obtido em [100]. Para isso, foi realizado
o seguinte procedimento: inserir no simulador as condigoes iniciais do TLE no instante ¢;,
propagar os estados e, entao, comparar com o novo TLE no instante ¢;. A diferenca entre

t; e ty foi do menor tempo disponivel, isto ¢, uma orbita, até cerca de um dia, isto é, 15

TDiagrama de caixa, ou box plot é uma forma de representar a dispersio dos dados em funcio do limite
inferior, primeiro quartil, i.e., 25 % dos dados estao abaixo desse valor, mediana, terceiro quartil, i.e., 75 %
dos dados estao abaixo desse valor, e limite superior. Os valores atipicos, ou outliers sao plotados como
pontos individuais. Essa forma de representacao é preferivel em relacao a média e desvio padrao, quando
a distribui¢do dos dados néo é simétrica [99].

I Apesar do contato com o PicSat ter-se interrompido no dia 20 de marco de 2018, os TLEs continuam
sendo disponibilizados até que o satélite reentre na atmosfera terrestre.
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orbitas. A Figura 53 ilustra quantas detecgdes havia entre 1 e 15 6rbitas de diferenca™
entre os TLEs disponiveis de 12/01/2018 a 29/09/2019.

Figura 53 — Quantidade de deteccoes com diferenca de tempo entre TLEs de 1 a 15 érbitas.
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Fonte: Autor.

Os resultados do erro de propagacao sao apresentados na Figura 54. As linhas tracejadas

horizontais representam os erros estatisticos obtidos em [100].

Figura 54 — Resultados do erro de propagacao orbital.
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Nota-se que o erro do modelo deriva em funcao do tempo de propagacao. Entretanto,
apoés 15 orbitas, o erro mediano do modelo é de 7,1 km e menor do que 11,2km em 75 %
das simulacgoes. Para um observador em solo, esse erro mediano é o equivalente a 3,5 de

diferenca no apontamento para o veiculo.

**As detecgdes ndo sdo de TLES necessariamente consecutivos.
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Como resultado do processo de validagao, os modelos da dinamica do satélite e das
perturbagoes de atitude apresentaram erro de, ao menos, uma ordem de grandeza menor
do que os valores nominais de velocidade angular inicial. Ademais, foi possivel notar a
influéncia das perturbacoes na propagacao da atitude, que foi de 5,3% apds 100s. O
modelo da dindmica orbital, por sua vez, apresentou erro mediano de 7,1km apdés 15

Orbitas.

Sendo assim, considerando que o simulador servira como ferramenta de desenvolvimento,
por exemplo, do controle de atitude em malha fechada, os erros de modelagem serao

mitigados e os resultados podem ser considerados satisfatorios.
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7 SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE

O Sistema de controle de atitude é responsavel, como o préprio nome sugere, por
controlar a orientacao do veiculo. Tal sistema pode ser realizado de forma passiva, ativa, ou
em uma combinagdo de ambos. Gradiente de gravidade, vento solar, rotacao em torno do
eixo principal de inércia ou ima permanente interagindo com o campo magnético terrestre,
sao exemplos de controles passivos. Por sua vez, o controle ativo faz uso de atuadores,
alguns deles mencionados e modelados na Subsecao 4.1.2.1. Tal controle pode ser em torno

de um, dois ou trés eixos de rotagao do veiculo.

Além disso, CubeSats sao, geralmente, colocados em érbita por meio de lancadores,
denominados de Picosatellite Orbital Deployers (POD). Tais langadores ejetam os CubeSats
por meio de uma mola comprimida de forma que imprimem nos satélites uma velocidade
angular inicial. Como exemplo, o CubeSat de 1U, UWE3, registrou uma velocidade
angular inicial de 0,4rad/s [56]. Isto faz com que seja comum o ACS ter um controlador
responsavel por reduzir a velocidade angular do CubeSat, visando o bom funcionamento de
alguns subsistemas e melhorando a capacidade de comunicagdo com as estac¢oes de solo. O
mencionado controlador é chamado de detumbling, em traducao literal, “decapotamento”.
Outros objetivos comuns em uma missao sao que o satélite seja capaz de observar um
corpo celeste, orientar os painéis solares para o Sol e orientar as antenas para a Terra,
isto é, seja capaz de realizar manobras, apontamentos ou seguir alguma referéncia. O

controlador utilizado para essas funcoes é chamado de apontamento.

Nesse capitulo apresentam-se o projeto e os resultados de simula¢ao de um controlador

de detumbling e um controlador de apontamento.

7.1 Modos de Operacao

Novamente, com o intuito de contribuir para os projetos do IMT e TAG, seria oportuno
projetar os controladores de forma que atendam aos modos de operacao e requisitos
de desempenho das respectivas missoes. Entretanto, no inicio desse projeto nao havia
uma definicao ultima dos requisitos de atitude. Dessa forma, para estabelecer modos
de operacgao e requisitos hipotéticos realistas, utilizou-se novamente como referéncia
o nanossatélite AAUSAT-II, em virtude da semelhanga de objetivos. Recordando-os:
estabelecer comunicacao de duas vias, similar ao projeto do IMT; e detectar explosoes de

raio gama oriundos do espago, similar ao projeto do IAG.

O primeiro modo é de inatividade. Logo apos ser projetado em orbita, o veiculo deve
permanecer inativo por 30 min. Conforme mencionado, a proje¢ao imprime no nanossatélite

uma velocidade angular inicial, portanto o segundo modo é o de detumbling. Apods a
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velocidade angular ser reduzida é acionado o modo de apontamento. Por fim, caso
necessario, deve existir um modo de contingéncia, o qual retoma para o modo de

detumbling. A Figura 55 ilustra o diagrama de transicao de estados dos modos do ACS.

Figura 55 — Diagrama de transigao de estados do ACS.

Inatividade Detumbling Apontamento

Contingéncia

Fonte: Autor.

7.2 Requisitos e Caracteristicas
Para facilitar a compreensao do leitor ao longo do texto, os requisitos de desempenho
serao identificados por Ri, sendo i o nimero do requisito.

O controle de detumbling deve ser capaz de:

R1) reduzir a velocidade angular do satélite de 0,4rad/s para 0,02rad/s em até 3

orbitas;e

R2) reduzir a velocidade angular de 1,2rad/s para 0,02rad/s em até 6 6rbitas, consi-

derando uma situagao de falha do ACS.
O controle de apontamento deve ser capaz de:

R3) apontar e manter o veiculo em uma diregao fixa do GEI (essa situagao simula a

observagao de um corpo celeste ou orientagao de painéis solares para o Sol);

R4) apontar e manter as antenas apontadas na diregdo Nadir, isto é, para o centro da

Terra;

R5) realizar os apontamentos em até 100s para uma diferenga de [90° 45° 90°] na

sequéncia ZYX, em relagao a condigao inicial; e
R6) manter os apontamentos com erro de £5°.

O controle das rodas de reagao deve:

R7) apresentar erro em regime nulo para referéncia de torque do tipo impulso;
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R8) apresentar erro em regime constante maximo de 2 % para referéncia de velocidade
do tipo rampa;e
R9) apresentar tempo de acomodagao méximo de 0,1s para referéncia de velocidade

do tipo degrau.
O controle de dessaturacao das rodas de reagao deve ser capaz de:

R10) reduzir o momento angular da roda de reacdo de 90 % para uma faixa entre 10 %

e 30 % do valor maximo em até 1 6rbita.

Conforme mencionando anteriormente, o desenvolvimento do ADS nao faz parte desse
trabalho. Entretanto, com o intuito de promover maior fidelidade as simulagoes do
ACS, foram consideradas as caracteristicas dos sensores e desempenhos dos ADSs de
outros CubeSats desenvolvidos em ambiente universitarios, com caracteristicas similares e
informacoes publicadas. Sao eles: (i) o AAUSATS3, sucessor do AAUSAT-II, que apresenta
informacdes do girdmetro com desvio padrdao de 3,5x1073rad/s e magnetdmetro com
desvio padrao de 36,14nT [28]; (ii) o proprio AUSAT-II que apresenta resultados de
determinagao de atitude com desvio padrao de 2,5° [26]; e, por fim, (iii) o MicroMAS-1
que apresenta resultados de determinacao da referéncia Nadir com erro quadratico médio
de 0,18° [101].

Por fim, a taxa de atualizacao dos controladores depende de diversos fatores, em
especial da capacidade de processamento do computador de bordo e da restricao de
consumo energético. Utilizando como referéncia os nanossatélites citados, 1 Hz, 10Hz e
100 Hz sao, respectivamente, taxas de atualizacao realistas para as malhas de controle de

apontamento, detumbling e roda de reacao.

7.3 Detumbling

Apresentado inicialmente por Stickler e Alfriend[102], o algoritimo conhecido como B-
dot tem sido amplamente utilizado como controlador de detumbling em CubeSats [103-107].
Isso se da por sua simplicidade, robustez e eficiéncia, utilizando apenas a medida de campo

magnético terrestre e os atuadores magnéticos.

7.3.1 Controlador B-dot

Sabe-se que a energia cinética em razao da rotagdo de um corpo rigido, adaptada aos

termos do veiculo, é dada por [68]
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Essa formulagao ¢é relevante, pois implica que reduzir a energia cinética do veiculo é
o equivalente a reduzir a velocidade angular. Resta, portanto, identificar uma forma de

realizar tal feito por meio do atuador magnético.

Considerando que durante o detumbling as rodas de reacao estdao inativas, isto é,
H, =0 = H, = 0, ¢ o torque de perturbacio T,+ ¢ muito menor que o torque
proveniente dos atuadores magnéticos T, substituindo a Equagao (4.14) em (7.2)

B =wb," T2, — o, x (L w)),)] (7.3)

e, entdo, substituindo a Equacao (4.6) em (7.3) resulta em

Er =w”, " (mf x BF). (7.4)

p/i

Portanto, reduzir a velocidade angular implica em E, < 0, isto ¢,
T
wy ;i (mg, X BY) <0

=m’ ' (wg/i X Bp) > 0.

(7.5)

E importante observar que a velocidade angular do veiculo, w, e 0 campo magnético
terrestre, B, sao elementos passivos enquanto o momento do atuador magnético, mg,,, ¢ o
unico elemento ativo da Equacao (7.5). Uma possivel solugao para essa inequagao é

mgm:k(wz/ipr) , se k>0 e wp, }fB". (7.6)

O ganho k do controlador pode ser adotado de forma que satisfaga a primeira condicao,
porém a condi¢ao em que a velocidade angular do veiculo é paralela ao campo magnético
terrestre nao pode ser evitada, mas pode ser mitigada desde que a oérbita do satélite
nao seja coplanar ao plano do equador magnético*. Deste modo a orientagao do campo

magnético ird variar ao longo da 6rbita [108].

A lei de controle apresentada na Equagao (7.6) depende da medi¢ao ou estimativa do
campo magnético terrestre e, também, da velocidade angular do veiculo. Alternativamente,
é possivel relacionar esses termos com a derivada do campo magnético. A variacao do
campo magnético notada pelo satélite, B?, ¢ dada por

B’ =B (w!, x BY), (7.7)

p/i

na qual o termo B? ¢ a variacdo do campo magnético em relacao ao sistema de coordenadas
inercial (GEI) e o termo (w} ; X BP) é consequéncia da velocidade angular do veiculo

em relacao ao GEI. Dado que o detumbling ocorre apenas quando a velocidade angular

*Quando o campo magnético da Terra é aproximado por um dipolo, o plano do equador magnético
dé-se pelo plano circular que divide esses dois polos. A inclinagdo entre o eixo geomagnético e o eixo de
rotagdo da Terra era de 9,7° em 2015 e estd estimado para ser de 9,4° em 2020 [89].
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do veiculo é considerada elevada, pode-se dizer que B! < (""5 /i X B?) e, portanto,

B ~ —wy; X BP. Sendo assim, reescrevendo a Equacdo (7.6)
m} = —kg B? (7.8)

na qual a notacao my é utilizada no local de m,,, para indicar que trata-se do momento
magnético desejado pelo controlador e a notacao k foi acrecida do termo subscrito det
apenas para evitar confusdo ao longo do texto. A Equacao (7.8) é conhecida como
controlador B-dot [102].

Com esse algoritimo, a menor velocidade angular que o veiculo alcancara é a velocidade
de variagao do campo magnético local. Portanto, para fins didaticos, pode-se dizer que

essa estratégia de controle é equivalente a seguir o campo magnético Terrestre.

Conforme mencionado anteriormente, essa lei de controle é simples de ser implementada
e depende apenas da medida de campo magnético e dos atuadores magnéticos. O ajusto
do ganho k4, porém, nao é obtido de forma direta. Um valor elevado faz com que os
atuadores atinjam os limites de saturacao, enquanto uma valor baixo subutiliza os atuadores,
aumentando o tempo que o veiculo demora para reduzir a velocidade angular [109]. Avanzini
e Giulietti[108] apresentam um critério para determinar kg resultando em um ganho

estatico sub-6timo dado por
kdet = 2worp(1 + senép,) 1, ., (7.9)

na qual w,.;, ¢ a velocidade angular orbital, &, ¢ a inclinagdo entre a orbita do veiculo e o

equador magnético e I, .~ é o menor momento principal de inércia.

min

7.3.2 Andlise de Estabilidade

A estabilidade do controlador B-dot, pode ser avaliada utilizando-se da definicdo de

estabilidade segundo Lyapunov.

Considere a equacao diferencial
x = f(x), (7.10)

na qual f : D — R” é localmente Lipschitz continua do dominio D C R". Supondo

Xeq C D, é chamado de ponto de equilibrio se f(x.,) = 0.

Por meio de translacao de coordenadas é possivel representar o ponto de equilibrio
em relagao a origem de R™. Sendo assim, por conveniéncia e sem perder a generalidade,

considera-se que o ponto de equilibrio é a origem de R", isto é, x, = 0 [110].

Definicao. O ponto de equilibrio X, da Equacao (7.10) é denominado
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e estdvel se, para todo € > 0, existe 6 = §(e) > 0 tal que
[x(O)[] <= |x(®)] <e VE=0,
isto quer dizer que se os estados estdo inicialmente em equilibrio, permanecerdo em
equilibrio por toda trajetoria.

e assintoticamente estdvel se for estivel e existir 0 tal que
Ix(0)] < 5 = Jim x(t) =0,

isto quer dizer que os estados, além de permanecerem em equilibrio, tendem a O conforme

t — oo.

e instdvel se nao for estdvel.

Ademais, Lyapunov desenvolveu dois métodos para avaliar a estabilidade de um
sistema. O Primeiro Método, também chamado de Método Indireto, permite investigar
a estabilidade local de um sistema nao linear por meio de sua aproximagao linear. O
Segundo Método, também conhecido como o Método Direto, é baseado em um conceito
analogo ao de energia e pode ser aplicado para avaliar sistemas lineares e nao lineares.

Este ultimo sera utilizado para avaliar a estabilidade do controlador B-dot.

De forma intuitiva, o Método Direto relaciona a dimensao dos estados a uma func¢ao
escalar que representa a energia total do sistema. Se nao ha alteragao de energia, ou a

energia ¢ dissipada, o sistema deve ser estavel ou assintoticamente estavel.

Teorema. Teorema de Estabilidade de Lyapunov. [110] Seja x., um ponto de equilibrio
para Equagao (7.10) e D C R™ um dominio contendo X.,. Seja V : D — R uma fungao
continua diferencidvel tal que

V(xeq) =0,

V(x) >0, VxeD-{0}
e V(x)<0, VxeD,

ent@o X, € estdvel. Ademais, se
V(x) <0, VxeD-—{0},
entdo X.q € assintoticamente estdvel.

Denomina-se de Funcao de Lyapunov a fungao escalar V' que satisfaz uma das condig¢oes
do teorema. Além disso, se uma das condigoes de estabilidade do teorema for verificada
para um sistema definido em D, na qual D C R™ é um conjunto aberto, entdao o resultado

¢ denominado de local. Porém, se D = R", entao o resultado ¢ denominado de global.
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Aplicando, portanto, tais definicbes ao controlador de detumbling, B-dot sera assintoti-

camente estavel se wg/i — 0 com t — oo para todo wqy # 0.

A energia cinética do veiculo, E,., foi apresentada na Equacao (7.1) e serd candidata a

Funcdo de Lyapunov. Sendo assim, reescrevendo-a por conveniéncia,

V(w)=Ef=-w’ "[IJPw?, . (7.11)

Sabendo que a matriz de inércia do veiculo, [I,]?, é diagonal e com autovalores positivos
(ver Apéndice A), entdo pode-se dizer que V(w) é definida positiva, isto é, V(0) =0 e
V(w) > 0 para todo w # 0. Essa condi¢do atende a primeira parte do teorema. Por
questoes praticas de notac¢ao, os termos que indicam os sistemas de coordenadas sao

suprimidos até que exista necessidade de expressa-los.

A derivada de V pode ser obtida por meio da derivada de E., a qual ja foi demonstrada

durante a Subsegao 7.3.1. Portanto, de forma similar a Equagao (7.4),
V(w)=w’ (mg, X B)

= =-m] (wxB). (7.12)

Substituindo a lei de controle apresentada na Equagao (7.8) na Equagao (7.12) e

reconsiderando que B ~ —w x B

V(w) = —(w X B) kgt (w x B) . (7.13)

Sabendo que kg4.; ¢ uma constante positiva,

V=0 se w|B
e V<0 se wiB.

Portanto, uma vez que V < 0, o controlador pode ser caracterizado apenas como
estavel. Conforme ja discutido anteriormente, o veiculo ird reduzir a energia cinética
quando a velocidade angular do veiculo e o campo magnético terrestre nao forem paralelos.

Do contréario, permanecera constante.

Entretanto, o Teorema de Invaridncia de LaSalle permite definir o ponto de equilibrio
como assintoticamente estavel se for possivel encontrar uma Func¢ao de Lyapunov cuja
derivada ao longo da trajetéria do sistema é semi-definida negativa, isso é, V < 0, e se for
possivel estabelecer que, com excecao da origem, nao ha trajetéria que possa permanecer
nos pontos onde V = 0 [110].

Teorema. Teorema de Invariancia de LaSalle [110]. Seja K C D um conjunto compacto
invariante positivo em relagio a Equagdo (7.10). Seja V : D — R uma fungao diferencidvel
continua tal que V(x) <0 dentro de K. Seja E = {x € K | V(x) = 0}. Seja M o maior
conjunto invariante contido em E. Entdo, para toda condigdo inicial em K a solugdo

aproxima-se arbitrariamente de M quando t — oo.
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Conforme mencionado na Subsecao 7.3.1, desde que a Orbita do veiculo nao seja
coplanar ao equador magnético, o vetor campo magnético, B, nao permanecera constante.

Sendo assim, é possivel provar que o controlador B-dot é assintoticamente estével [111].

7.3.3 Estimador da Derivada do Campo Magnético Terrestre

A medida de variagdo do campo magnético terrestre, B, necessaria para o controlador
B-dot, nao é possivel de ser obtida de forma direta. Os magnetoémetros fornecem apenas a

medida de campo magnético, B. Sendo assim, faz-se necessario estimar B.

A derivada do campo magnético, na forma B = sB, é nao realizavel e, para altas
frequéncias, produz um ganho tendendo ao infinito. Uma alternativa é estiméa-la utilizando

um filtro de primeira ordem dado por

B(s) = Si WLCB(s), (7.14)

na qual w, é a frequéncia de corte do filtro. Para altas frequéncias (como os ruidos de
medigao), isto é, s >> w,, o filtro se comporta como um ganho de valor w,. E, para baixas
frequéncias (como o campo magnético), isto é, s << w,, o filtro se comporta como um

diferenciador.

Na pratica, as leis de controle sao implementadas em computadores de bordo, portanto
em tempo discreto. Um dos métodos de discretizacao de uma funcao de transferéncia
no dominio s é o mapeamento casado de polos e zeros, no qual os polos e zeros finitos
no plano s sao mapeados no plano z como z = e*T, sendo T o tempo de amostragem
da discretizacao [112]. Utilizando o método de mapeamento casado de polos e zeros na

Equa(;ﬁo (714) ' 1 —w.T 1
B(s) = | s 6)_(55 )

e substituindo na Equagao (7.8), o controlador de detumbling pode ser escrito como

(1—e D)z —1)
T(z — e—weT)

B(z), (7.15)

My, (2) = —kger B(z), (7.16)

Para fins de simulacao, a Figura 56 representa o controlador de detumbling proposto,
na qual D/A e A/D representam, respectivamente, as conversoes de digital para analdgico

e analdgico para digital, e am representa o conjunto dos atuadores magnéticos.

7.3.4 Resultados de Simulacao do Controlador de Detumbling

O controlador de detumbling foi projetado para o fooSAT-A1 nas érbitas ISS e SSO e

os resultados de simulacao sao apresentados nessa secao.

Inicialmente foi avaliado o filtro de estimacao da derivada de campo magnético terrestre,

apresentado na Equacao (7.15) em tempo discreto.
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Figura 56 — Diagrama do controlador de detumbling.
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Fonte: Autor.

A frequéncia de corte do filtro, w,.., deve ser adotada de forma que a aproximacao da

derivada seja adequada dentro da faixa de interesse. A frequéncia de variacado do campo

magnético notada pelo satélite, BP, é proveniente, majoritariamente, da velocidade angular

do veiculo. Sendo assim, a regidao de interesse esta entre a velocidade minima e maxima do
modo de detumbling, isto é, Wi, = 0,02rad/s € Wy, = 1,2rad/s. Considerando T' = 0,1,

conforme definido na Secao 7.2, a Figura 57 ilustra o diagrama de Bode do filtro para

we =1, 2, 5 e 10 vezes wyq, bem como a derivada continua, isto é, s, como referéncia das

aproximacoes.

Figura 57 — Diagrama de Bode do filtro de estimacao da derivada de campo magnético.
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Fonte: Autor.

Frequéncia (rad/s)

E possivel notar no diagrama de magnitude que para w. = 5Wnae € We = 10 Wnaz,

dentro da faixa de interesse, sao imperceptiveis as diferencas das aproximagoes para a

derivada continua. Sendo que w. = 10w,,q., conforme esperado, apresenta um ganho

maior para frequéncias mais altas.
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Quando observado o diagrama de fase, é possivel notar que em todos os casos ha
defasagem quando a frequéncia é maxima. As menores sao 6,4°, referente a w, = 10 Wyaz,
e 11,6°, referente & w. = Hwpe,. Quando analisado na frequéncia de 0,4rad/s, outra
frequéncia de interesse, tanto a defasagem de w. = 5 Wynee, quanto de w, = 10 Wyq, caem

para 3°.

De fato, quanto maior a frequéncia de corte menor sera a defasagem na frequéncia
maxima, porém maior serd o ganho em altas frequéncias. Ademais, por ser implementado
em tempo discreto, outra fator relevante é a frequéncia em que o sistema se torna instavel
que, segundo o Teorema de Nyquist, ocorre quando for maior que a metade da frequéncia
de amostragem, isto é, > 7/T [112]. Essa frequéncia esta ilustrada na Figura 57 como

w(Nyquist) e tem o valor de 31,42rad/s.

Sendo assim, ponderando entre ganho em altas frequéncia, defasagem e distancia da

frequéncia de Nyquist, foi adotado w. = 5 wyee = 6rad/s.

Os desempenhos do filtro quando a magnitude da velocidade angular do veiculo é
0,02rad/s, 0,4rad/s e 1,2rad/s nas érbitas ISS e SSO estéao ilustrados na Figura 58. Para
gerar o sinal de referéncia foi utilizado o bloco Derivative do Simulink, sem ruido de
medicao, que utiliza a fungao de transferéncia s/(cs+1) com ¢ — oo, para obter a derivada

do sinal de entrada.

Conforme esperado, para velocidades angulares proximas da velocidade angular maxima
(1,2rad/s) o atraso é perceptivel, enquanto para velocidades angulares préximas a minima
(0,02rad/s) o ruido de medigdo é mais influente. A escolha de w, = 5wyq, foi considerada
adequada, pois valores maiores de w, comprometeriam o desempenho em baixas velocidades,

enquanto valores menores comprometeriam o desempenho em altas velocidades.

Apés o filtro, foi avaliada a capacidade do controlador de detumbling em reduzir a
velocidade angular do veiculo. Aplicando a Equagao (7.9) para o fooSAT-A1 na érbita
ISS resultou em kg = 2,18x107% e na 6rbita SSO em kger = 2,23x1075. A Figura 59
ilustra os resultados de simulagao nas orbitas ISS e SSO para a condigdo inicial de
Wi = 1//3[0,4 —0,4 0,4] rad/s, equivalente a w = 0,4 rad/s.

O controlador de detumbling é capaz de reduzir a velocidade angular do satélite de
0,4rad/s para 0,02rad/s em aproximadamente 1,6 e 0,9 6rbita nas 6rbitas ISS e SSO,
respectivamente, atingindo o requisito R1. Em alguns instantes é possivel observar que a
magnitude do momento magnético dos atuadores se aproxima de zero, como em ¢t = 0,4
orbitas em ISS e t = 0,3 orbitas em SSO. Tal situacao ocorre quando o vetor velocidade

angular tende a ficar paralelo ao vetor campo magnético.

No mais, é possivel notar que a inclinacao da 6rbita tem forte influéncia no desempenho
do controle de detumbling. Quanto maior a inclinagdo em relagao ao equador magnético,

que é o caso da SSO, maior a variacao do campo e, portanto, maior a capacidade de
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Figura 58 — Desempenho do estimador da derivada do campo magnético terrestre.
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Fonte: Autor.

reducao de velocidade.

Na sequéncia foi avaliada a capacidade do controlador para a condigao inicial de w? /i =
1/v3[1,2 —1,2 1,2 rad/s, equivalente a w = 1,2rad/s. Os resultados de simulagdo estdo

ilustrados na Figura 60.

Neste caso, o controlador de detumbling é capaz de reduzir a velocidade angular do
satélite de 1,2rad/s para 0,02rad/s em aproximadamente 4,1 érbitas e 1,3 érbita nas
orbitas ISS e SSO, respectivamente, atingindo o requisito R2. Quanto maior a magnitude
da velocidade angular inicial, mais evidente é a influéncia da inclinacao de cada 6rbita.
Para a orbita ISS a reducgao de velocidade é acentuada até 1 orbita, entretanto, como

é possivel observar, passa a decair lentamente até atingir 0,02rad/s. Isso se dé pela
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Figura 59 — Simulagao do controlador de detumbling para velocidade angular inicial de
0,4rad/s.

Velocidade angular do satélite, w;,; (ISS). Velocidade angular do satélite, w; ,; (SSO).
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combinagao de dois fatores: (i) em 1 drbita a velocidade angular do veiculo estd reduzida,
na ordem de 0,04 rad/s, mas majoritariamente na dire¢do do eixo de maior inercia, z”; e

(ii) a variacao do campo magnético terrestre é menor para orbitas préximas do equador

terrestre.

7.3.5 Resultados de Comparagao com Dados de Voo

Um dos modos do ADCS do PicSat é o detumbling. Para aciona-lo, a equipe do LESIA
enviava um comando de inicio, bem como o tempo de duracao que o controlador deveria
atuar. A Figura 61 ilustra a norma da velocidade angular do PicSat durante todo o
tempo de voo em que houve tentativas de acionamento, o que permite visualizar com mais
facilidade as situagoes de redugao da energia cinética do satélite. Os instantes em que foi

solicitado o inicio do detumbling estao ilustrados com uma barra vertical tracejada, e o
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Figura 60 — Simulacao do controlador de detumbling para velocidade angular inicial de

1,2rad/s.
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fim desses comandos estao ilustrados com uma barra vertical pontilhada de cor respectiva.

De todos os instantes de solicitacao de detumbling, em apenas trés é possivel notar

efetiva reducao de velocidade angular. Tais situagoes estao destacadas na figura com as

respectivas indicacoes. Nos outros instantes, os motivos pelos quais o controlador aparenta
nao funcionar sao desconhecidos da equipe do PicSat. Algumas hipdéteses podem ser
levantadas: (i) a velocidade angular nesses instantes estd proxima da velocidade minima
ao ponto de nao ser visivel a diferenga; (ii) existe uma condigao no algoritimo embarcado

que nao aciona o detumbling quando a velocidade angular estd abaixo de certo valor;

(iii) ocorreu um problema de comunicacao e o satélite nao recebeu tal comando. Entretanto,

a auséncia de informagoes disponibilizadas pelo ADCS nao contribuiu para uma analise

sobre essas e outras possiveis hipdteses.
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Figura 61 — Norma da velocidade angular do PicSat durante o voo.
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Outra informagao ausente é a estrutura do controlador de detumbling utilizada pelo
ADCS do PicSat. Conforme mencionado no inicio da Segao 7.3, o algoritimo B-dot é
amplamente utilizado em CubeSats. Entretanto, pode ser implementando com algumas
variagoes na estrutura: realimentacao de velocidade angular ao invés de campo magnético,
outra composi¢ao de filtro, etc [108]. Menos usual, mas também possivel, é realizar o
detumbling com um controlador Proporcional Integral, técnicas de controle moderno e
nao linear [109,113]. Também néo estao disponiveis os dados dos atuadores durante os
trechos identificados. Ademais, conforme também mencionado, os dados de velocidade
angular possuem uma taxa de amostragem baixa (0,1 Hz), quando comparado a dindmica

do satélite, e diversas auséncias entre o inicio e fim de cada trecho.

Por conta dos fatores supracitados, a validacdo do controlador de detumbling foi
comprometida. Considerando a estrutura apresentada na Secdo 7.3, foi proposto estimar
o ganho k4 e condi¢oes de velocidade inicial, de forma similar a validagao da dinamica
realizada na Se¢ao 6.2. Uma vez mais, o procedimento foi realizado por meio dos softwares
MATLAB e Simulink, utilizando um método de minimos quadrados nao linear (1sqnonlin).
O segundo trecho foi utilizado para estimar e os demais trechos foram utilizados para
validar. Neste caso, a fungao custo é expressa por

N

J(WON kdet) = Z(wreal(k) - wszm(k)>2 ’

k=1
na qual, k é o instante dentro do trecho e N é o ntimero de instantes disponiveis.

Os resultados da estimacgao estao ilustrados na Figura 62 e os resultados da validacao

estao ilustrados na Figura 63.

Quando comparadas as normas das velocidades angulares, o controlador proposto com
o ganho estimado apresenta resultado satisfatério, indicando que a reducdo da energia

cinética é atingida de forma similar. Entretanto, quando comparadas as velocidades



7.4. Apontamento 123

Figura 62 — Estimacao do ganho do detumbling.
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Fonte: Autor.

de forma independente, os resultados sao insatisfatorios, sugerindo que a dindmica do

controlador utilizado no PicSat ¢é diferente da dinamica proposta.

7.4 Apontamento

A escolha do controlador leva em conta a complexidade, recurso computacional, gasto
energético, confiabilidade e robustez da técnica de controle. Neste trabalho, propoe-se um
Regulador Quadrético Linear, em inglés Linear-Quadratic Regulator (LQR), utilizando-se

trés rodas de reagao.

7.4.1 Regulador Quadratico Linear

Um sistema dinamico linear e invariante no tempo é expresso, em espago de estados,

por
x = [A]x + [B]u

y = [C]x + [D]u.

(7.17)

Em controle moderno, isto é, por realimentacao de estados, o vetor de controle pode

Ser exXpresso por
u=—[Klx, (7.18)

na qual [K] é a matriz de ganho do controlador.
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Figura 63 — Validacao do ganho do detumbling.
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Fonte: Autor.

O LQR ¢é uma técnica de controle 6timo, cujo objetivo é determinar a matriz de ganho

[K| que minimize a fung¢ao custo quadratico
J= / 7 (x[QJx + uT[R]u) dt (7.19)
0

na qual [Q] e [R] sdo matrizes simétricas, positivas (semi)definidas que ponderam, respec-

tivamente, os desvios dos estados, x, e dos sinais de controle, u.

K] serd a matriz de ganho 6timo quando

K] = [R]"'[B]"[P], (7.20)
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na qual [P] é uma matriz simétrica, positiva (semi)definida que, por sua vez, pode ser

obtida ao se resolver a Equagao Algébrica de Riccati [114], dada por

[A]"[P] + [P][A] — [P][B][R]'[B]"[P] + [Q] = 0. (7.21)

7.4.1.1 Modelo Linear

Como se trata de uma técnica de controle linear, faz-se necessério linearizar o modelo
cinematico e dinamico do satélite. Uma alternativa é utilizar a expansao em séries de

Taylor.
Seja uma fungao qualquer f(z), na qual  é o ponto de operagao (ou linearizacao)
e 0x = x — T é uma pequena variacao em torno do ponto de operagao, desprezando os

termos de maior ordem, a expansao em série de Taylor de f(z) é dada por

fla) ~ f(7) + 8@553) ox. (7.22)

Para as equagoes do satélite, a linearizacdo é dada em torno de q e w, referentes a
atitude e velocidade angular do veiculo. Sendo assim, utilizando a algebra de quatérnios,

pode-se dizer que a variagao de atitude, dq, é dada por

6q =q ' qy, (7.23)

sendo que, para pequenas variagoes de angulo, dgy &~ 1, portanto g ~ [1, dq]" [72].

E a variagdo de velocidade angular, dw, é dada por

w=w —w. (7.24)
O modelo linear da cinemética do veiculo pode ser expresso por [79]

d 0
7q ~ 1 - _'_7
~38@)oa] 2

—_

[1]5x3 0w, (7.25)

na qual [1]3x3 € uma matriz identidade de dimensao 3x 3 e [S(+)] é uma matriz antissimétrica

equivalente ao produto vetorial, isto é, para um vetor qualquer a,

0 —as ag
S@)]£ | a3 0 —ayf- (7.26)
—a9 aq 0

Para a equacao dindmica considera-se que apenas as rodas de reacao serao utilizadas

no controle de apontamento e, para um curto intervalo de tempo, os torques em virtude
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das perturbacoes, T}, e (wz /i X H? ), sao despreziveis quando comparados ao torque dos

atuadores’. Sendo assim, aplica-se a expansdo em série de Taylor na Equacdo (4.15),

@~ (L) [[S(L)P@)] — [S(@)][L]P]|ow — ([L]P) ' H,,. (7.27)

Ademais, a dindmica das rodas de rea¢ao também pode ser desprezada por ser de 10 a

15 vezes mais rapida que a dindmica do veiculo [74].

Para o vetor de estados x = [6q, 0w]" e vetor de entrada u = [H,,], as matrizes do

modelo linear do veiculo, em espago de estados, sao dadas por

1. - 1
A 5 [Wsxs |

Olaxs (L) |[S(LF@)] — [S(@)LY] (798)
B:_iﬁiJ O] = [[toxs] ¢ D)= [[0loss)]

na qual [0] é uma matriz nula.

7.4.1.2 Controlabilidade, Observabilidade e Estabilidade

Para que seja possivel determinar o ganho do controlador LQR, primeiramente se faz
necessario que o sistema dinamico linear seja completamente controlavel. Isto é, que exista
um sinal de controle u capaz de levar qualquer um dos estados de uma condicao inicial
desejada para uma condicao final desejada. De forma similar, para que a realimentacao
seja possivel, u = —[K]|x, faz-se necessdrio que as variaveis de estados sejam observaveis.

Isto é, a partir da entrada u e saida y seja possivel obter todos os estados do sistema* [115].

Para o sistema apresentado na Equagao (7.17) de ordem n, a controlabilidade e a

observabilidade podem ser determinadas se, respectivamente, as matrizes

€] =|[B] [A]B] [AP[B] - [A]"![B]] (7.29)

0] =[[C] [C]IA] [CJIA]? - [C][A]""] (7.30)
forem de posto também n.

Para sistemas lineares invariantes no tempo, a estabilidade pode ser definida no sentido

de entrada limitada saida limitada, do inglés bounded input bounded output (BIBO). Isto é,

tUtilizando o fooSAT-A1 como exemplo, a magnitude do torque devido & roda de reacdo, H,,, é da
ordem de 102 N m, enquanto a magnitude dos torques em razdo do efeito giroscépico, (wg /i X H?), e

perturbacao de atitude, Tgm sdo, respectivamente, da ordem de 107°Nm e 10~ Nm.

tEssa informacao é relevante para o desenvolvimento do ADS, no qual, eventualmente, nem todos os
estados podem ser medidos, mas estimados.
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para qualquer sinal de entrada u de amplitude finita, uma saida y de amplitude também
finita seja produzida [116]. Isto ocorre quando todos os polos do sistema estao localizados
no semiplano esquerdo do plano s. No caso da representacao em espago de estados, pode-se
avaliar se os autovalores da matriz [A], em malha aberta, ou de ([A] — [B][K]), em malha

fechada, tem parte real negativa.

7.4.1.3 Projeto do Controlador

O objetivo do regulador é levar os estados do sistema, (q,/; e wi /i), para a origem.
Porém, o vetor de estados do modelo linear, apresentado na Equagao (7.28), é composto
pelo desvio dos estados. Tal problema ¢ similar ao chamado de seguidor de trajetéria, cujo
objetivo é levar o erro dos estados para a origem. De qualquer forma, conforme apresentado
por Lewis, Vrabie e Syrmos[117], a dindmica do erro, ou do desvio, é equivalente a dindmica
do sistema, isto é, 0x = [A]ox + [B]du. Sendo assim, ainda que o estado seja formado
pelos desvios, pode-se utilizar a forma apresentada na Subsecao 7.4.1 para determinar o
ganho [K].

Para cumprir o requisito R3, o satélite deve permanecer orientado para uma posicao
fixa em relagao ao eixo inercial. Portanto, as equagoes sao linearizadas em torno de

q, = [cte] e w, = 1[0 0 0]'rad/s. Os desvios que formam o vetor de estados sao dados por

_ T
0ds = Qi —Ga © Owo=wh,—[0 0 0] (7.31)
por sua vez, o vetor de estados é dado por

Adp/i — da

5%, = (7.32)

p
Wh/i

Para cumprir o requisito R4, o RCS deve acompanhar o ROS. Portanto, as equacoes

T

sdo linearizadas em torno de g, = q,; € Wy = [Alys|w;,; w3, w; ;|7 Neste caso, os

desvios que formam o vetor de estados sao dados por

0dp = Qpi — oy € 0wy = Wy, — wp (7.33)

o/i?
e o vetor de estados é dado por

Qv/i — o/i

5Xb = (734)

D P
Wi = Woyi

As matrizes de ganho do LQR, [Q] e [R], podem ser determinadas por diferentes
métodos. Um dos métodos é a Regra de Bryson [116] que consiste em definir as matrizes
[Q] e [R] como diagonais principais, ponderando o valor méximo que os estados e as

entradas podem alcancgar, isto ¢,

1 1 1 1
[Q]:deiag[$2 g 1 e [R]:deiaglu2 e g 1, (7.35)

lmaz Nmaz

lmaz Nmaz
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na qual pg e pr sao coeficientes de ponderacao, inicialmente unitérios.

Conforme ressalta Hespanha[118], esse método é especialmente 1til quando ha elevada

diferenca de magnitude entre os elementos do vetor de estado e/ou vetor de controle.

Utilizando o fooSAT-A1 como referéncia, os estados x1, 9 € x3 sdo a parte vetorial
do quatérnio, portanto, estando o quatérnio restrito a condi¢do de ser unitario, o valor
maximo desses termos é 1. Os estados x4, x5 e x4 sao formados pela velocidade angular
do satélite cujo valores maximos esperados, para uma manobra de 180° em 100s partindo
do repouso, sdo de aproximadamente 0,06 rad/s. E, por fim, as entradas uy, us e uz sdo
formadas pelo torque das rodas de reacao e tém valor maximo de 5,7x1072 Nm. Sendo
assim, dada a diferenca de magnitude dos estados e dos sinais de controle, esse método

sera utilizado como forma de se obter as matrizes [Q] e [R] iniciais.

7.4.2 Controle das Rodas de Reagao

A cada instante de tempo, a lei de controle do LQR (Eq. (7.18)) ird determinar o valor
do sinal de controle, u. E, conforme apresentado na Subsecao 7.4.1.1, o sinal de controle é
composto pelo torque das rodas de reacao, H,,. Portanto, se faz necessério determinar
um controlador para as rodas de reagao capaz de fornecer tal torque, dentro das restrigoes

fisicas do motor.

Rememorando a Subsecao 4.1.2.1.2, o torque do motor em relacdo a variacao da

velocidade angular é dado por

Ty = Lo - (7.36)

Aplicando a transformada de Laplace na Equagao (7.36) e isolando a velocidade angular

do motor, resulta em

Qn(s) = Ton(s). (7.37)

Sendo assim, é possivel projetar um controle de velocidade para a roda de reagao,
no qual o sinal de referéncia de torque proveniente do LQR ¢é transformado em sinal de

referéncia de velocidade angular por meio da Equacao (7.37).

A funcao de transferéncia da velocidade angular em relacdo a tensao aplicada no
motor pode ser obtida aplicando a transformada de Laplace nas Equagoes (4.7) e (4.8),

resultando, respectivamente, em

Lo sIu(s)+ Rolu(s) = Eu(s) — keSn(s) (7.38)

L $ Qu(8) = kilo(s) — 082y, (7.39)
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Isolando I,(s) na Equacao (7.39), substituindo na Equagao (7.38) e rearranjando os termos

Qm(S) . kt
E,(s) 82 Lo + 81y Ry +bLy) + (bR, + keky)

(7.40)

Quando I, Ly, bL, e bR, sdo muito menores que I,.R, e kik., (como é o caso da roda

de reacao da Tabela 3), a Equagao (7.40) pode ser simplificada para

Qn(s) k1
Ea(S) N ]rrRa . (741>
() s+1
keky

Trata-se de uma func¢ao de transferéncia de primeira ordem cujo ganho, k,,, e constante

de tempo, 7,,, sao dados por

Por conta do termo 1/s na Equagao (7.37), sinais de referéncia de torque do tipo
impulso se tornarao sinais de referéncia de velocidade do tipo degrau, enquanto sinais do
tipo degrau se tornarao sinais do tipo rampa. A funcao de transferéncia de velocidade
do motor em malha fechada é um sistema do tipo 0, isto é, ndo possui polos na origem.
Portanto, apresentara erro constante para sinais de referéncia do tipo degrau e erro
tendendo ao infinito para sinais de referéncia do tipo rampa. Sendo assim, para cumprir
os requisitos R7 e R8, é proposto um controlador de velocidade da roda de reacao do tipo
PI, para que o erro em regime para entrada do tipo degrau seja nulo e o erro em regime
para entrada do tipo rampa seja constante. A funcao de transferéncia do controlador PI,

no dominio s, é dada por
C(s) =k, + — =221 (7.42)

na qual k, é o ganho proporcional e k; o ganho integrativo.

Isto posto, a funcao de transferéncia de malha fechada, com realimentacao unitaria, é

dada por o (o)
m(S kpykn s kik
C S phvm ivm
ots) _ YEl) _ h 1
Qref(s) 1+ C(S) Em((j)) 2 (1 + ]Cpkm> st kikm,
a Tm T,

Trata-se de uma funcdo de transferéncia de segunda ordem® cuja frequéncia natural,

wy, € coeficiente de amortecimento, &, sao dados por

kiky, 1+ kpkom
e {=——"—.

T 2 Wy Tm

Wy, = (7.44)

SA funcgdo de transferéncia possui um zero adicional em —k;/k,. Quanto mais préximo esse zero
estiver dos polos dominantes no plano s, maior sera sua influéncia na resposta transitéria.
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Os ganhos do controlador, k, e k;, podem ser expressos em funcao do erro em regime

para entrada do tipo rampa, e,(c0), e tempo de acomodacao, ts.

O erro em regime, por sua vez, pode ser obtido por meio do teorema do valor final.
Para uma entrada do tipo rampa, o erro da malha fechada de velocidade do motor é dado
por [115]

1 1
er(00) = ‘ 0l (7.45)
limg—0 5 C(s) Eo(s)
Portanto,
1
ki=———. A4
kper(00) (7.46)

Para um sistema de segunda ordem, o tempo de acomodacao para uma faixa de 2%

em torno do valor final é dado por

4
te " —. 7.47
o (7.47)
Isolando {w, na Equacao (7.44) e substituindo na Equagao (7.47) resulta em
8Tm — t
ky= "2, 7.48
Ptk (7.48)

Conforme mencionado na Subsecao 7.3.3, o controlador é implementado em tempo
discreto. Um dos métodos de discretizagao da integral é o Tustin, também conhecido
como método trapezoidal, pois a integral é aproximada pela area de um trapézio. Neste, a

aproximacao discreta é dada por [112]

(z—1
(z+1

~—

Y

N o

S =

~—

na qual 7' é o periodo de amostragem. Utilizando o método de Tustin no controlador PI

(Eq. (7.42)), resulta em
C(2) = ky + kgz - B .

Adequando a notacao e também discretizando a relacao entre torque e velocidade angular
(Eq. (7.37))

(7.49)

T (z+1)
T 2L, (2 1)
na qual ,.¢ é o sinal de referéncia de velocidade angular e T}..; ¢ o sinal de torque desejado
pelo controlador LQR.

Qe (2) Tes(2) (7.50)

7.4.3 Dessaturacao das Rodas de Reacao

Conforme apresentado na Subsecao 4.3.1, o satélite esta sujeito a torques de perturbacao.

Assim sendo, o momento angular total do veiculo tende a aumentar indefinidamente de
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forma que as rodas de reagdo podem saturar e nao serem mais capazes de acomodar tais

disturbios. Portanto, faz-se necessario dessatura-las.

Para tal, uma estratégia simples é apresentada por Sidi[69],
Tase = —kase(Hyr — Hg) (7.51)

na qual kgs é o ganho do controlador de dessaturagao (kgs > 0), H,, é 0 momento angular
total das rodas de reacdo e H; ¢ o momento angular desejado das rodas de reagao. O
principio dessa estratégia é gerar torque (com outro atuador) de forma que pondere a

diferenga de momento angular das rodas de reacao.

O torque de dessaturacao, T4, pode ser gerado pelos atuadores magnéticos. Subs-
tituindo a Equagao (4.6) em (7.51) e realizando algumas modificagoes para garantir a

implementagao, resulta em

sgn (Hrn) (|Hrr1| - Hdl)

S([B}p)[Q]P/”’ sgn (Hrm) (|Hrr2| - Hdz) ’ <752>

sgn (Hrrs) (’Hrrs‘ - Hdg)

Para fins de simulagao, o controle de apontamento é representado na Figura 64.

Figura 64 — Diagrama do controlador de apontamento.
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A notacio B foi utilizada para indicar que se trata do campo magnético medido pelo satélite, enquanto que
B se trata do campo magnético que o veiculo esta sujeito. rr representa o conjunto das rodas de reagao.

Fonte: Autor.
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7.4.4 Resultados de Simulacao do Controlador de Apontamento

O controlador de apontamento foi projetado para o fooSAT-A1 nas érbitas ISS e SSO

e os resultados de simulagao sao apresentados nessa segao.

Inicialmente, avaliou-se o controle das rodas de reacao desenvolvido ao longo da
Subsecao 7.4.2. Substituindo os parametros da roda de reagao apresentados na Tabela 3,
e;(00) = 0.02 (R8) e ts =0,1s (R9)

k, = 269,38x10™% e k; = 595,86x107".

Considerando T = 0,01 s, conforme definido na Se¢ao 7.2, o controle da roda de reacao foi
submetido a uma entrada do tipo degrau de amplitude 35rad/s e a uma entrada do tipo

rampa de inclinagdo 400rad/s?. Os resultados de simulagdo estao ilustrados na Figura 65.

Figura 65 — Desempenho do controle das rodas de reacao.
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Fonte: Autor.

O tempo de acomodagao, t,, foi de 0,098 s, atingindo o requisito R9 e o erro em regime
para entrada rampa foi de 1,7 %, atingindo o requisito R8. Sendo assim, na sequéncia foi
simulada uma situagao completa, na qual o sinal de referéncia de torque proveniente do

LQR ¢é dado por uma sequéncia de degraus. Os resultados estao ilustrados na Figura 66.

E possivel notar que a referéncia de torque na forma degrau, Tyes, foi transforma
em referéncia de velocidade, wyes, na forma de rampa por meio da Equagao (7.50). O
controlador PI projetado, por sua vez, fez com que a velocidade da roda de reagao, w,.,
seguisse essa referéncia de velocidade. Como resultado, o torque produzido pela roda de

reagao, 1,,, foi capaz de seguir a referéncia, 7., com tempo de acomodacao de 0,6s. No
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Figura 66 — Desempenho do controle das rodas de reacao.
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Fonte: Autor.

mais, lembra-se que as rodas de reagao sao capazes de produzir torque no veiculo apenas
enquanto for possivel variar a velocidade angular. Dessa forma, a depender do tempo
de duracao do degrau de referéncia, as rodas de reacdo podem saturar. Note que, para
um degrau de torque de amplitude ~ 4 mN m e duracao de 1s, a tensao do motor atingiu

valores préximos da saturagao (12V).

Ap6s o controle das rodas de reacao, avaliou-se o controle de apontamento para uma
diregao fixa do GEI (requisito R3). Para esse caso, conforme explicado na Subsecao 7.4.1.3,
a linearizacao foi realizada em torno de w, = [0 0 0]'rad/s. O modelo linear (Eq. (7.28))

resultou em

(Al = [0]3x3  0,5([1]3x3) Bl = [0]3x3

[0]3><3 [0]3><3 dlag [—485,9 —442,1 —440,9]

[Cla = [[1]6><6} e [Dl, = “0]6><3} .
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Para o sistema a, a matriz de controlabilidade, [C],, e a matriz de observabilidade, [O],,
tém posto 6. Portanto, o sistema é totalmente controlavel e observavel. A estabilidade em
malha aberta também foi avaliada e todos os autovalores de [A], sdo nulos. Sendo assim,

o sistema é marginalmente estavel em malha aberta.

Aplicando a Regra de Bryson (Eq. (7.35)), as matrizes [Q], ¢ [R], resultaram em

Q. = [1]3x3 033 ¢ [R], = [31 1><103([1]3><3)} '
[0]sxs 277.8([1]5x3) ’

Ao observar os valores das matrizes [Q], e [R],, pode-se intuir que os estados x1, 25 e x3
tém menor relevancia do que os estados x4, 5 e xg que, por sua vez, tém menor relevancia
que as entradas uq, us e uz. Entretanto, conforme mencionado na Subsecao 7.4.1.3, essa
diferenca se da justamente para normalizar a divergéncia que ha entre os valores maximos

que cada estado e entrada podem assumir.

Deste modo, a matriz de ganho [K], obtida foi

—1,43 0 0 =239 0 0
Kl.=| 0 -1,55 0 0 -25,9 0 |1073.
0 0 -1,55 0 0 —25,9

Avaliou-se a estabilidade em malha fechada e os autovalores de ([A], — [Bl.[K].)

resultaram em
—30,0x107*, —45,9, —30,0x107%, —41,7, —41,8 e —30,0x1073.

E, como é possivel notar, todos os polos sao reais e estao localizados no semiplano esquerdo

do plano s. Portanto, o sistema ¢é estavel em malha fechada.

O desempenho do LQR com a matriz de ganho [K], estd ilustrado na Figura 679. No
instante inicial o veiculo estava alinhado com o GEI, isto é, ®,/,; = [0,0° 0,0° 0,0°]", a
velocidade angular era de wg,; = 1/4/3[0,02 0,02 0,02]"rad/s, o equivalente & situacao
apés o detumbling, e as rodas de reacido estavam em 10% do valor méximo, isto é,
e, =[1,2 1,2 1,2]" V. O apontamento foi realizado na dire¢io ©,;; = [—90° 45° —90°]".

Neste caso, o erro atingiu o intervalo de +5° em 108,2s, o que cumpre o requisito R6,
mas nao cumpre o requisito R5. Dessa forma, foi necessario ajustar a matriz de ganho.
O parametro de ajuste pg foi dividido em pg, referente aos estados x;, x2 e 3, € pg,
referente aos estados x4, 75 e xg. A Figura 68 ilustra os resultados de simulagdo para
po, = 1,3 e pg, = 100, situacdo em que uma das rodas de reacao atinge 90 % do limite de

saturacao.

YPara facilitar a visualizacdo, as simulaces foram ilustradas apenas na 6rbita ISS, pois nio existe
diferenca perceptivel para os resultados obtidos na érbita SSO. Isso ocorreu porque no apontamento para
uma direcao fixa, a forma de obter o controlador ndo depende de informacoes orbitais.



7.4. Apontamento 135

Figura 67 — Desempenho do controle de apontamento para direcao fixa.
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Com o ajustes de pg, = 1,3, o erro atingiu o intervalo de £5° em 98,6 s, cumprindo
também o requisito R5. Note que, nesse caso, a tensao da roda de reagao atinge valores

préximos de 2V, o que equivale & aproximadamente 17 % do limite de saturacao.

Ajustando o pg, para 100, a roda de reacao alinhada ao eixo y do veiculo atinge 10V,

o que equivale a aproximadamente 90 % do limite de saturagao. Nesse caso, o erro atingiu
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Figura 68 — Desempenho do controle de apontamento para diregao fixa com ajuste.

Para pg, =1, 3.

Atitude durante o apontamento.

Para pg, = 100.
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Velocidade angular das rodas de reacdo.

o intervalo de £5° em 11,7s. Sendo assim, caso necessario, o requisito de tempo para o
apontamento pode ser menor que 100s ou pode-se adotar uma roda de reagao de menor
poténcia de modo que o consumo energético seja menor. Ademais, o sinal de tensao tem o

perfil serrilhado, pois, conforme esperado, trata-se de uma sequéncia de rampas.

Na sequéncia, avaliou-se o controle de apontamento na diregdo Nadir (requisito R4).
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Para esse caso, conforme apresentado na Subsecao 7.4.1.3, a linearizacao depende das
caracteristicas da érbita e deve ser realizada em torno de wj, = w? /i Para a orbita ISS foi
utilizada a notagdo b; e a linearizagao foi realizada em w;,, = [0,87 0,16 0,70]" 103 rad/s,

resultando no modelo linear

[0 699,21 —155,06 500000,00 0 0 |
699,21 0 87374 0 500 000,00 0
155,06 —873,74 0 0 0 500000,00|
[A]ln_ 1077,
0 0 0 0 —9212 0,47
0 0 0 64,92 0 81,12
0 0 0 ~1393  —7849 0

Assim como o sistema a, o sistema b; é totalmente controlavel e observavel, pois as
matrizes de controlabilidade, [C]p,, e observabilidade, [O]p,, também tém posto 6. Ao

avaliar a estabilidade em malha aberta, os autovalores de [A],, foram dados por
0, 0,74x107%, (0,00£1129,76i)x107% e (—0,37480,62i)x107°.
Note que, o sistema b; tem um polo localizado no semiplano direito do plano s, portanto é
instavel em malha aberta.
As matrizes [Q], e [R]p, iniciais sdo idénticas as matrizes [Q], e [R], iniciais, pois néo

dependem de pardmetros orbitais. Deste modo, a matriz de ganho [K],, obtida foi

—56700,00  —0,90 0,20 —9511539  —0,07 0,02
K]y, = 0,99 —56700,00 —1,07 —0,07 —95176,10 0,00 1076,
—0,22 1,07 —0,06 0,02 0,00 —95177,96

Ao avaliar a estabilidade de malha fechada, os autovalores de ([Al]y, — [Bls, [K]s,)

resultaram em
—300,01x107,  (=300,01£1,13i)x107%, —41,67, —41,78 e —4592.
Dado que todos os polos tém parte real negativa, o sistema b, é estavel em malha fechada.

Para a o6rbita SSO foi utilizada a notacao by e a linearizacao foi realizada em wy, =
(1,0 —0,35 —0,15]7 1073 rad/s, resultando no modelo linear

0 —146,40 345,04 500 000,00 0 0
146,40 0 1040,77 0 500 000,00 0
(Al — —345,04 —1040,77 0 0 0 500 000,00 10-6
0 0 0 0 0,44 1,04
0 0 0 —13,59 0 96,63
0 0 0 31,00 —93,50 0
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O sistema by, também é totalmente controlavel e observavel, pois as matrizes de
controlabilidade, [C],,, e observabilidade, [O]s,, tém posto 6. Uma vez mais, analisando a

estabilidade em malha aberta, os autovalores de [A],, foram dados por
0, 0,29x107%, (3,734£1106,20i)x107°% e (—0,15494,91i)x107°.

E, similar ao sistema by, o sistema by € instavel em malha aberta, pois possui polos no

semiplano direito do plano s.

Novamente, as matrizes [Q],, e [R], iniciais sdo idénticas as matrizes [Q], e [R]4

iniciais. Sendo assim, a matriz de ganho [K],, resultou em

—56 700,00 0,19 —0,44 —95115,39 0,02 —0,04
K, = —0,21 —56700,00 —1,27 0,01 —95176,10 0,00 107°.
0,49 1,28 —0,06 —0,03 0,00 —95177,96

Ao avaliar a estabilidade de malha fechada, os autovalores de ([A]y, — [B]s,[K]s,)

resultaram em
—300,01x107*, (—300,01£1,11i)x107%, —41,66, —41,78 e —4592.

Dado que todos os polos tém parte real negativa, o sistema b, também é estavel em malha
fechada.

Note que os polos de malha fechada do sistema b; e by s@o muito similares, o que
caracterizard, inicialmente, em um desempenho similar. Isso se deve ao fato de que, apesar
das orbitas ISS e SSO terem inclinagoes distintas, os médulos das velocidades angulares

orbitais sao proximos, em razao da altitude ser préxima.

A Figura 69 ilustra o desempenho do LQR para o apontamento na direcao Nadir
nas orbitas ISS e SSO, respectivamente. Em ambos os casos, no instante inicial, a
velocidade angular era de wj, = 1/4/3[0,02 0,02 0,02]"rad/s, o equivalente & situacao
ap6s o detumbling, e as rodas de reacido estavam em 10% do valor méximo, isto &,
e, =[1,2 1,2 1,2]" V. Para que a diferenca fosse, no instante inicial, de [-90° 45° —90°|",
para a orbita ISS, o veiculo iniciou em @,/ = [61,97° —26,03° —29,08°]" e para a 6rbita
SSO, o veiculo iniciou em ©,/; = [26,87° 5,35° 5,48°]".

Para a orbita ISS, o erro atingiu o intervalo de +5° em 96,1 s contando com ajuste de
pg, = 1,5, enquanto para a 6rbita SSO foi atingida em 73,1s com ajuste de pg, = 3.9. O
ajuste para SSO foi maior, pois, como é possivel notar, nos primeiros 200 s de simulagao
a referéncia esta se afastando rapidamente dos valores iniciais. Dessa forma, a manobra
realizada em SSO acaba sendo mais longa do que a manobra realizada na 6rbita ISS. Em

ambos os casos foi possivel cumprir os requisitos R6 e R5.

Avaliou-se também o controle de dessaturagao das rodas de reagao, apresentado na Sub-
segao 7.4.3. A tensdo maxima da roda de reagao do fooSAT-A1 (Tabela 3) é 12V, o que pro-

duzird uma velocidade angular de 999,03rad/s e momento angular de 1,66x1073kgm?/s.
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Figura 69 — Desempenho do controle de apontamento para direcao Nadir.

Orbita ISS. Orbita SSO.

Atitude durante o apontamento. Atitude durante o apontamento.
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O controle de dessaturagao deve reduzir o momento angular de 1,49x 1073 kgm?/s (90 %)
para uma faixa de 0,50x102kgm?/s (30 %) a 0,17x10">kgm?/s (10 %) em até 1 6rbita
para cumprir o requisito R10. Sendo assim, para a 6rbita ISS na condi¢ao de apontamento
na direcdo fixa, k4 deve ser ao menos 3,5x 1073, e na condicdo de apontamento na direcao

Nadir, k4 deve ser ao menos 2,2x1073. J4& para a 6rbita SSO na condicao de apontamento
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na direcao fixa, kgs deve ser ao menos 1,1x1072, e na condicao de apontamento na direcao
Nadir, kg deve ser ao menos 2,4x1073. A Figura 70 ilustra o desempenho do controle de

saturagao para as respectivas condigoes limites supracitados.

Figura 70 — Desempenho do controle de dessaturagao das rodas de reacao.

Orbita ISS. Orbita SSO.
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Fonte: Autor.

Em todos os casos a dessaturagao atinge a faixa dos 30 % em ao menos 0,5 drbita,
cumprindo o requisito R10. Apesar de existir uma folga em relagdo ao tempo em que a
dessaturagao ¢ atingida, reduzir o ganho k4 para que o decaimento do momento angular
seja mais lento, implicard em nao permanecer no limite de 30 %. Note que, com exce¢ao do
apontamento na direcdo Nadir na érbita SSO, o momento angular de, ao menos, uma das
rodas de reacao oscila de forma que toca o limite superior ou inferior dos 30 %. No caso
do apontamento na direcdo Nadir na orbita SSO, reduzir o ganho kg implica em permitir

que a saturagdo ocorra nos instantes iniciais, antes mesmo de atingir a faixa desejada.

A Figura 71 ilustra o apontamento na direcdo fixa nas orbitas ISS com o con-
trole de dessaturacao ativado e desativado. No instante inicial o veiculo estava ali-
nhado com o GEL isto ¢, ©,, = [0,0° 0,0° 0,0°]", a velocidade angular era de w;,; =
1/4/3[0,02 0,02 0,02]"rad/s, o equivalente & situacdo apés o detumbling, e as rodas de
reagao estavam em 10 % do valor maximo, isto é, e, = [1,2 1,2 1,2]" V. O apontamento

foi realizado na direcao @,,; = [—90° 45° —90°]".

Como é possivel notar, com o controle de dessaturacao ativado, o erro em regime
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Figura 71 — Apontamento para dire¢ao fixa com o controle de dessaturacao ativado e
desativado.

Controle de dessaturacio ativado. Controle de dessaturacido desativado.

Atitude durante o apontamento. Atitude durante o apontamento.
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permanece dentro do intervalo de +5° e a tensao das rodas de reagao permanece dentro
do intervalo de £3,5V (30 %) durante todo o periodo de simulagdo. Entretanto, com o
controle de dessaturagao desativado, as rodas de reacao saturam em aproximadamente 10

orbitas e, dessa forma, perdem a capacidade de manter o controle de apontamento.

Por fim, foi simulado um cendario com todos os modos do ACS (Segao 7.1), isto é,
inatividade, detumbling, apontamento e contingéncia. Foi adotada a orbita SSO, pois

permite ao leitor observar na ilustragao as faixas com maior clareza. A simulacao foi

realizada na seguinte ordem:

1. 0 fooSAT-A1 ¢é ejetado na 6rbita SSO com velocidade angular inicial de wj,;, =

1/v/3[0,4 —0,4 0,4] rad/s e permanece inativo durante 30 min;
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2. ativa o modo de detumbling e permanece ativo até a velocidade angular atingir
0,02rad/s;

3. desativa o modo de detumbling, ativa o modo de apontamento na direcao Nadir e

permanece ativo por 1 érbita;

4. o ACS apresenta falha, permanece inativo por 30 min e a velocidade angular do
vefculo atinge w$,; = 1/v/31,2 —1,2 1,2] rad/s;

5. ativa o modo de contingéncia que, por sua vez, ativa o modo de detumbling;

6. o modo de detumbling permanece ativo até a velocidade angular atingir novamente
0,02rad/s;

7. desativa o modo de detumbling, ativa o modo de apontamento na direcao Nadir e

permanece ativo por mais 1 orbita.

A atitude, a velocidade angular e os instantes de transicao dos modos de controle ao
longo de toda a simulacao estao ilustrados na Figura 72. E, de forma destacada, as faixas
onde ocorreram os modos de detumbling e apontamento estao ilustradas, respectivamente,

nas figuras 73 e 74.

Na faixa 1, o ACS esta inativo e, portanto, o fooSAT-A1 esta apenas sob influéncia dos
torques de perturbagao. Com isso, neste trecho de 30 min, o momento angular do satélite

aumentou em 2 % do seu valor inicial.

Na sequéncia, na faixa 2, foi realizado o detumbling reduzindo a velocidade angular do

veiculo de 0,4rad/s para 0,02rad/s em aproximadamente 0,75 drbita.

Na faixa 3 foi realizado o apontamento na direcao Nadir. E, na figura destacada

(Figura 74) é possivel observar que o erro se manteve dentro do intervalo de 5°.
Em seguida, o ACS apresenta falha e a velocidade angular do veiculo atinge 1,2rad/s.

Durante a faixa 4, o ACS permanece inativo e, apds 30 min, por meio do modo
contingéncia, o detumbling é acionado novamente. Dessa vez, durante a faixa 5/6, a
velocidade angular do fooSAT é reduzida de 1,2rad/s para 0,02 rad/s em aproximadamente
1,64 orbita. Na faixa 7, mais uma vez, o apontamento na direcdo Nadir é realizado e

permanece no intervalo de 5° até o fim da simulacao.
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Figura 72 — Simulagao de um cendrio com todos os modos do ACS.
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Figura 73 — Destaque dos modos de detumbling (Faixas 2 ¢ 6).
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Figura 74 — Destaque dos modos de apontamento para diregao Nadir (Faixas 3 e 7).
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Faixa 7.
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8 DISCUSSOES E CONCLUSOES

Com o intuito de contribuir com os projetos do IMT e IAG, este trabalho apresentou o
desenvolvimento de um simulador de atitude e érbita para nanossatélites em LEO. Para
isso, foram implementados em MATLAB e Simulink modelos de alta fidelidade matematica
(segundo Sebestyen et al.[23]) da cinemética, dindmica, propagagao orbital e principais

perturbagoes de atitude e orbita.

Como os nanossatélites do IMT e IAG ainda estavam em desenvolvimento no inicio
desse trabalho, nao existiam defini¢bes tultimas quanto as caracteristicas do veiculo e
da érbita. Entretanto, para que os resultados de simulacao fossem compativeis com os
respectivos projetos, foi estabelecida uma familia de nanossatélites hipotéticos, denominada
de fooSAT, com caracteristicas e missoes similares as informagoes disponiveis, bem como
duas 6rbitas hipotéticas, ISS e SSO.

As simulac¢oes dos modelos mateméaticos foram apresentadas no Capitulo 5 e os re-
sultados da dindmica do satélite (Segao 5.4), propagacao orbital (Se¢ao 5.5) e principais
perturbagoes (Se¢ao 5.6) foram considerados coerentes, quando comparados as referén-
cias [18,68-70]. Também foi possivel notar que a perturbagao de atitude de maior influéncia
foi o torque devido ao dipolo magnético residual, o qual é, ao menos, uma ordem de gran-
deza maior do que o torque devido ao arrasto atmosférico (a segunda perturbacao de
maior influéncia). Esse resultado é relevante, pois, para satélites de grande porte, espera-se
que a perturbagao devida ao dipolo magnético residual tenha pouca influéncia. No caso
das perturbagoes orbitais, a aceleracao devida a nao homogeneidade da Terra foi a que
apresentou maior influéncia, aproximadamente 10* vezes mais intensa do que as outras

perturbagoes.

Com a contribui¢cao da equipe do LESIA, que disponibilizou os dados de voo do

nanossatélite PicSat, foi realizada a validacao da dindmica de atitude e érbita do simulador.

A validacao da dindmica de atitude foi apresentada na Secao 6.2 e realizada em duas
etapas. A primeira avaliou a propagacao de atitude por 100s, desconsiderando a influéncia
das perturbacoes. Nesta etapa, 32 subtrechos de dados de voo foram utilizados para
estimar a matriz de inércia, o viés do girdmetro e as condigOes iniciais de velocidade
angular. Outros 31 subtrechos de dados de voo foram utilizados para validar os parametros
estimados. Como resultado, o modelo matematico apresentou erro de, ao menos, uma

ordem de grandeza menor do que os valores nominais de velocidade angular inicial.

A segunda etapa, por sua vez, avaliou a influéncia das perturbagoes de atitude. Nesta
etapa, 5 trechos de dados de voo foram utilizados para estimar o dipolo magnético residual,

o centro de massa do veiculo e um ganho de perturbacao. Outros 5 trechos de dados de
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voo foram utilizados para validar os parametros estimados. De forma similar, o modelo da
dinamica do satélite considerando as perturbagoes de atitude apresentou erro de, ao menos,
uma ordem de grandeza menor do que os valores nominais de velocidade angular inicial.
Nesta etapa, também foi possivel notar que, a influéncia das perturbac¢oes na propagacao
da atitude foi de 5,3 % apds 100s.

A validagao do modelo de propagacao orbital foi apresentada na Secao 6.3 e realizada
comparando as simulagdes com os TLEs disponiveis do PicSat entre os dias 12/01/2018 e
29/09/2019. Como resultado, o modelo apresentou erro mediano de 7,1 km ap6s 15 6rbitas.
Para um observador em solo, esse erro equivale a 3,5" de diferenca no apontamento para o

velculo.

Sendo assim, considerando que o simulador foi utilizado para desenvolver o controle
de atitude em malha fechada, os erros de modelagem apresentados foram mitigados e os

resultados sao considerados satisfatorios.

Vale ressaltar que, apds uma pesquisa bibliografica extensa, até o desenvolvimento deste
trabalho, nao foi encontrada outra publicacao brasileira que tenha realizado a validacao

de um simulador de atitude e/ou érbita com dados de voo.

Também foi apresentado neste trabalho o desenvolvimento de um sistema de controle
de atitude passivel de ser implementado nos projetos do IMT e IAG. Uma vez mais, para
que o ACS desenvolvido fosse compativel com os respectivos projetos, foram estabelecidos
requisitos de desempenho baseados em nanossatélites com caracteristicas similares. Ainda
que o sistema de determinagao de atitude nao fizesse parte desse trabalho, os ruidos de
medi¢ao dos sensores e o erro de atitude foram emulados. E, ainda, as leis de controle

foram implementadas em tempo discreto como forma de inserir realismo ao desempenho

final do ACS.

Os resultados de simulagdo do controlador foram apresentados nas segoes 7.3.4 e 7.4.4

e a Tabela 10 apresenta um resumo dos requisitos e seus respectivos resultados.

Por fim, o ACS proposto cumpriu todos os objetivos, bem como foi capaz de executar

os seus modos de funcionamento em sequéncia.

8.1 Recomendacgoes para Trabalhos Futuros

E possivel que um aprofundamento nas técnicas de identificacdo de sistemas e trata-
mento de dados permita realizar a validacao do controle de detumbling do PicSat, o que
nao foi possivel de ser realizado nesse trabalho em razao das limitagoes e dificuldades

mencionadas na Secao 6.1.

O simulador pode ter sua capacidade, complexidade e abrangéncia aumentada com tra-

balhos futuros. Entre eles, é possivel desenvolver: (i) perturbagoes ainda nao contempladas
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Tabela 10 — Resumo dos Requisitos Atingidos.

Requisito Resultado

R1 Atingido em 1,6 érbita na orbita ISS.
Atingido em 0,9 érbita na 6rbita SSO.
R2 Atingido em 4,1 érbitas na orbita ISS.
Atingido em 1,3 érbita na 6rbita SSO.
R3 Atingido.
R4 Atingido.
R5 Atingido em 98,6's para apontamento em uma direcao fixa no GEI.

Atingido em 96,2s para apontamento na direcao Nadir na érbita ISS.
Atingido em 73,1s para apontamento na direcao Nadir na 6rbita SSO.

R6 Atingido.

R7 Atingido.

RS Atingido com erro de 1,7 %.
R9 Atingido em 0,098 s.

R10 Atingido em 0,5 orbita.

Fonte: Autor.

como efeito das marés, efeito do albedo, isto é, da reflexdo da radiacdo solar na atmosfera,
efeito do desalinhamento das rodas de reagao, efeito da abertura de antenas e painéis
solares e efeito da flexibilidade da estrutura do veiculo; (ii) outros tipos de atuadores
como ima permanente, barra de histerese, mastro de gradiente de gravidade, propulsor e
disco de inércia; (iii) outros tipos de controladores e modos de funcionamento do ACS;
(iv) o sistema de determinagao de atitude; (v) o sistema de determinagao e controle de
6rbita; e (vi) uma interface gréafica para usudrios com menor experiéncia de programagao
no software MATLAB e Simulink. Ademais, o simulador também pode ser utilizado como

ferramenta de desenvolvimento de outros nanossatélites e subsistemas.
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161

APENDICE A — DINAMICA DO CORPO
RIGIDO

Considerando um corpo rigido em movimento de rotagao pura, o Teorema da Conser-

vacdo do Momento Angular (2* Lei de Newton) fornece [119]

L= =H' Al
total dt ) ( )

no qual Ty € a soma de todos os torques aplicados ao corpo, internos e externo, e H é o

momento angular desse corpo, ambos expressos em um sistema de coordenadas inercial.

Porém, algumas propriedades sao expressas com mais facilidade em um sistema de
coordenadas mével. Sendo assim, utilizando-se do Teorema de Coriolis [120], o torque
total expresso no sistema de coordenadas movel é dado por

T =H" 4+ w", x H™, (A.2)

na qual w,,/; ¢ a velocidade angular do eixo mével em relagao ao eixo inercial.
A Equagao (A.2) é comumente conhecida como Equacgao de Euler para o Movimento [69].

Por sua vez, o momento angular pode ser definido pelo produto escalar da matriz de

inércia [I] e o vetor velocidade angular w, isto é,

H = [[w. (A.3)

A matriz de inércia, algumas vezes chamada de tensor de inércia [69], é uma grandeza
fisica vetorial que expressa a resisténcia a mudanca de velocidade angular de um corpo.
Quantitativamente, depende da distribuicao de massa em torno de um eixo de rotagao.
O interesse nessa propriedade justifica-se pelo fato de ser possivel relaciona-la com o
momento e velocidade angular, conforme apresentado na Equagao (A.3). Além do que,
para geometrias conhecidas, seu valor quantitativo é de facil obtencao, sem contar os

inimeros softwares de desenho CAD com a capacidade de oferecer esses mesmos valores.

Tratando-se de um corpo tridimensional, a matriz de inércia é expressa por
(A.4)

na qual os termos com apenas um subscrito se referem ao eixo e os termos com dois

subscritos se referem ao plano. Por exemplo, I, se refere ao momento de inércia do corpo
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em relagao ao eixo z e I, se refere ao momento de inércia do corpo em relagao ao plano
xy.
E importante observar que a matriz I é simétrica e, no caso especifico, quando os planos

xy, xz e yz sdo planos de simetria do corpo, a matriz de inércia é, também, diagonal [68].

Neste caso, os eixos sao chamados de eixos principais de inércia.

Na situagao em que o eixo mével é também o eixo principal de inércia, a Equagao (A.2)
pode ser expressa por
T = [Plw) ; +wp ) X ([Plwy ;) (A.5)

p/i p/i

A.1 Teorema de Steiner

O Teorema dos Eixos Paralelos, ou Teorema de Steiner, permite calcular o momento

de inércia de um corpo rigido em relacao a qualquer eixo de rotagao.

Pelo teorema, o momento de inércia de um corpo a em relagdo a um ponto arbitrario
P, [I,]p, é expresso por
[Ia]P = [Ia]CM + [Ima]P’ (A'6)

na qual [I,]cy é 0 momento de inércia do corpo a em relagdo ao seu préprio centro de
massa, C'M, e [I,,,]p é o momento de inércia da massa do corpo a, concentrada no ponto

CM, em relagao ao ponto P [119].
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Figura B.1 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, bias e condi¢oes iniciais -
Experimentos 2a a 7a.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.2 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condi¢oes iniciais -
Experimentos 8a a 13a.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.3 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condicoes iniciais -
Experimentos 14a a 19a.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.4 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condi¢oes iniciais -

Dados reais e simulacéo.

Experimentos 20a a 25a.
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Figura B.5 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condicoes iniciais -
Experimentos 26a a 31la.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Fonte: Autor.
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Figura B.6 — Estimacao de parametros da matriz de inércia, viés e condi¢oes iniciais -

Experimento 32a.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.7 — Validagao de parametros da matriz de inércia, bias e condigoes iniciais -
Experimentos 2b a 7b.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.8 — Validagao de parametros da matriz de inércia, bias e condicOes iniciais -
Experimentos 8b a 13b.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.9 — Validagao de parametros da matriz de inércia, bias e condi¢oes iniciais -
Experimentos 14b a 19b.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.10 — Validacao de parametros da matriz de inércia, bias e condicoes iniciais -
Experimentos 20b a 25b.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.11 — Validacao de parametros da matriz de inércia, bias e condicoes iniciais -
Experimentos 26b a 31b.

Dados reais e simulacéo. Residuos.
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Figura B.12 — Estimacao dos parametros de perturbacao - Experimentos 2a a 5a.

Residuos.
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Figura B.13 — Validacao dos parametros de perturbacgao - Experimentos 2b a 5b.
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Figura B.14 — Influéncia das perturbagoes no tempo - Trechos 2 a 7.

Dados reais e simulacao. Relac@o entre wprt € Weree. Perturbacées.
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Figura B.15 — Influéncia das perturbagoes no tempo - Trechos 8 a 10.
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Figura B.16 — Comparagao da presenca e auséncia das perturbagoes no tempo - Trechos 2
a’.

Modulo da diferenca das simulagdes.
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Figura B.17 — Comparacao da presenca e auséncia das perturbag¢oes no tempo - Trechos 8

a 10.
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ANEXO A — FOLHA DE PARAMETROS DO
MOTOR MAXON EC 20 FLAT [351100]



EC 20 flat @20 mm, brushless, 3 Watt

0

~ A with Hall sensors 0 B sensorless
0.4 0.7 M2x1.8 tief/deep 28 -0.7
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|
| MR 1] 0 £0.10
M11 32005 ] PN — - 1121 -0.15 0.3 #0501 PIN 1 \ 5 -0.05
Il Stock program Part Numbers
[ Standard program
Special program (on request)
A with Hall sensors| 351098 351099 351100 351101

B sensorless| 339255 241916 339257 339258

Motor Data

Values at nominal voltage

1 Nominal voltage Vv 6 9 12 24
2 No load speed rpm 9070 9760 9540 9450
3 No load current mA 53.6 351 258 12.6
4 Nominal speed rom 3030 4140 3490 3830
5 Nominal torque (max. continuous torque) mNm 3.22 4.08 3.28 3.78
6 Nominal current (max. continuous current) A 0.56 0478 0.294 0163
7 Stall torque' mNm 5.29 8.04 5.67 712
8 Stall current A 0.9 0.957 0.503 0.309
9 Max. efficiency % 59 66 61 65
Characteristics
10 Terminal resistance phase to phase Q 6.67 94 239 77
11 Terminal inductance phase to phase mH 0.639 13 2.35 9.8
12 Torque constant mNm/A 5.88 84 1.3 23
13 Speed constant rom/V 1620 1140 847 414
14 Speed/torque gradient rpom/mNm 1840 1270 1790 1400
15 Mechanical time constant ms 741 512 721 56.2
16 Rotor inertia gcm? 3.84 3.84 3.84 3.84
Operating Range Comments

Thermal data n[rpm] Il Continuous operation
17 Thermal resistance housing-ambient 19.2 K/W X . .
18 Thermal resistance winding-housing 8.41K/W In observation of above listed thermal resistance
19 Thermal time constant winding 369s (lines 17 and 18) the maximum permissible wind-
20 Thermal time constant motor 318s ing temperature will be reached during continuous
21 Ambient temperature -40...+100°C operation at 25°C ambient.
22 Max. winding temperature +125°C = Thermal limit.

Mechanical data (preloaded ball bearings)

23 Max. speed 15000 rpm [ 1 Short term operation
24 Axial play at axial load <2.0N 0 mm The motor may be briefly overloaded (recurring).
>20N 014 mm
25 Radial play preloaded t :
26 Max. axial load (dynamic) 18N . ———— —— Assigned powerrating
27 Max. force for press fits (static) 18N 2.0 4.0 6.0 M [mNm]
(static, shaft supported) 200N f > 4 T ¥ Py
28 Max. radial load, 5 mm from flange 19N 0 0 06 08 0 1Al
Other specifications "
29 Number of pole pairs p maxon Modular System Details on catalog page 38
30 Number of phases 3 Planetary Gearhead

31 Weight of motor 159
Values listed in the table are nominal. 0®52% g.](r)nNm EHM_'_' T E{HEH’

Connection with Hall sensors sensorless Page 374/377

Pin1 Vi1 4.5..24VDC  Motor winding 1 Recommended Electronics:
Pin2 Hall sensor 3 Motor winding 2 Notes Page 38
Pin3 Hall sensor 1 Motor winding 3 ESCON Module 24/2 486
Pin4 Hall sensor 2 X neutral point ESCON 36/3 EC 487
Pin5 GND ESCON Mod. 50/4 EC-S 487
Fin® Motor winding 3 DEC Module 24/2 491
Pin g Motor winding i EPOS4 Micro 24/5 495
Adapter Part number Part number EPOS4 Mod./Comp. 24/1.5 496
see p. 514 220300 220310 EPOS4 Comp. 24/5 3-axes 497
Connector  Part number Part number

TE 1-84953-1 84953-4

Molex 52207-1133 52207-0433

Pin for design with Hall sensors:
FPC, 11-pol, Pitch 1.0 mm, top contact style
Wiring diagram for Hall sensors see p. 49

Calculation does not include saturation effect
(p. 61/168)

April 2020 edition / subject to change maxon EC motor 277

EC flat
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The South Atlantic Anomaly (SAA) is a weakness in the Earth’s magnetic field.
Characterizing it has impact on technological and research programs. The Institute
of Astronomy, Geophysics and Atmospheric Sciences (IAG) of the University of Sao
Paulo (USP) is working on the development of a 1U CubeSat dedicated to its measure-
ment. The Polytechnic School of the USP (EPUSP) is responsible for the CubeSat’s
Attitude Determination and Control System (ADCS) development. This paper covers
the Attitude Control System (ACS) assessment studies that have been carried out so
far at EPUSP. It covers the satellite dynamic simulator development, the detumbling
controller as well as a Nadir direction pointing controller. The result is an ACS capable
of reducing the CubeSat angular velocity after launch from 10degs™ to 0.1degs™ in
0.6 orbits and a Nadir reference tracking with 5 degrees of axial error in Euler angles.

1. Introduction

Measurements of the Earth’s magnetic field at various altitudes are essential for
instance, to map the Van Allen Radiation Belts that work like a shield, protecting our
planet against charged particles (cosmic rays) coming from the Sun and the Galaxy.
The Earth’s magnetic and rotation axes have an inclination of 11°. This causes an
asymmetry of the belts with respect to the surface of the planet, and the inner Van
Allen belt is closest to the surface (down to an altitude of 200 km) over the southeast
of South America. In this region, the Earth’s magnetic field is weakest relative to a
theoretical, symmetrical central dipole field. This so-called South Atlantic Anomaly
(SAA) leads to an increase in the flux of energetic particles, exposing satellites to
higher levels of radiation which may cause serious damage [e.g., 1]. With the help of
CoRoT’s satellite data, Pinheiro da Silva et al. [2] showed that the SAA had slightly
drifted to the inner continent, being at that epoch situated over the Brazilian state of
Santa Catarina. Indeed, the shape of the SAA changes over time, the drift rate of



the SAA being very close to the rotation differential between the Earth’s core and its
surface, estimated to be between 0.3° and 0.5° per year. It is then interesting, both from
a scientific and technical point of view, to survey the behavior of the SAA, which is a
global phenomenon occurring mainly over Brazil. The low-cost experiment proposed
in this contribution may be suited to do this.

CubeSat [3] is a cube satellite with 10cm edge and no more than 1.33kg. This
dimension is called 1U. Among its basic systems, ACS plays a key role assuring the
proper satellite pointing regarding mission requirements.

The goal of this paper is to present the ACS assessment study that has been car-
ried out so far. Such a study covers the development of the satellite dynamic simulator,
the detumbling mode responsible for reducing the angular velocity of the satellite after
its launch, and the pointing control mode in charge of pointing the antennas in Earth
direction. This last operation mode is required to avoid losses of antenna signal and
to improve communication.

This paper is organized as follows. Section 2 presents ACS requirements. Sec-
tion 3 provides a satellite description. Spacecraft and disturbance dynamic modeling
are detailed in Section 4. Control design for detumbling and pointing control modes are
presented in Section 5. Simulation results are presented in Section 6 and conclusions
are stated in Section 7.

2. ACS Requirements

There are no special requirements for ACS regarding the measurement of the
Earth’s magnetic field. On the other hand, in the ISS (International Space Station)
CubeSats launching program, which is envisaged in this project, CubeSats are placed
in orbit by a Poly Picosatellite Orbital Deployer (p-POD) with an initial angular velocity
of approximately 10degs™'. Therefore, a first controller must be capable of reduc-
ing such a velocity to 0.1degs™" during three orbits. Such a reduction is necessary
to ensure the proper functioning of the communication system. After that, a second
controller must be capable of pointing the vehicle antennas to Nadir direction with 5
degrees of axial error in Euler angles in order to increase the communication with
ground stations.

3. Spacecraft Description

The IAG CubeSat is still in assessment phase. Therefore, it may be subject to
changes in its structure and composition. So far, it is a 1U CubeSat with an ACS
composed by three magnetorquers and three reaction wheels placed in orthogonal
positions. The Determination Control System (DCS) is composed by three-axis mag-
netometers, six Sun sensors, one in each cube face, and one gyroscope.

4. Spacecraft and Disturbance Modeling

4.1. Reference Frames

Both the attitude of the satellite and the orbit are represented by vector elements.
In order to define a vector in space, a reference system is necessary. In addition,
for comprehensive calculation and plots, different systems are defined, appropriate to
each case, that can be related to each other by coordinate transformations. We also



use superscript letters in upper left to indicate which coordinate system is related to
the variable at hand.

The Earth-Centred Inertial Frame (ECI) is an inertial system denoted by i. It has
its origin in the Earth’s center of mass, ‘x-axis in the direction of the equinox of March
2000, and represented by the Greek character y, ‘z-axis in the north direction of the
Earth’s rotation axis and ‘y-axis completes the right-handed coordinate system.

The Orbit Reference Frame (ORF), denoted by o, is useful for the satellite pointing
controller. lts origin is the vehicle’s center of mass G, °z-axis in the Nadir direction, “x-
axis in the vehicle’s velocity direction, therefore, perpendicular to °z-axis, and “y-axis
completes the right-handed coordinate system.

The Body Reference Frame (BRF), denoted by b, is useful to represent some ele-
ments of the vehicle and is fixed with respect to the body of the satellite. This frame
has its origin O in a bottom corner of the vehicle, ’z-axis is normal to the side that con-
tains the antennas, ’x-axis is perpendicular to the satellite side and “y-axis completes
the right-handed coordinate system.

The vehicle dynamics are simplified considerably if represented in relation to the
principal axes of inertia. This is called Control Reference Frame (CRF) and is denoted
by ¢, a system whose origin is the vehicle’s center of mass, “z-axis being in the direction
of the biggest moment of inertia, “x-axis in the direction of the smaller moment of inertia
and “y-axis completes the right-handed coordinate system.

Figure 1 shows an illustration of the reference frames.
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Figure 1: Reference Frame lllustration.

4.2. Satellite Kinematics

The satellite attitude is commonly and preferably represented by quaternions [4,
5, 6]. They have lower computational cost and they do not present singularity issues.
A quaternion can be expressed as:

q=qo+qi+qj+ gk
=qot+q,
where ¢ is the scalar part and q is the vector or imaginary part [7].

(1)

By restricting the quaternion to be unitary, |lg|| = \/qg +q7+q;+q; =1, itis possible
to relate it to the symmetrical Euler parameters.
As shown in [5], the time derivative of quaternions is given by:
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where w,, w, and w, are, respectively, the angular velocities around x, y, and z axes.

4.3. Satellite Dynamics

As shown in Equation (2), the satellite attitude represented by quaternions is a
function of satellite’s angular velocity. Attitude dynamics describe the angular velocity
as a function of the applied torque T, which can be derived from actuators, T, and
disturbances, T,,. The satellite can be considered a rigid body since its mass distri-
bution remains constant over time. As a result, some Rigid Body Dynamics properties
and principles can be applied. Considering w*/’ the angular velocity of CRF relative to
ECI, the Euler equation, measured in CREF, is given by [4, 5]:

[ ‘ dH ‘ dH c, cli C
T_(dt) (dt)cm X H, 3)
where H is the angular momentum, (dH/d¢); and (dH/d¢), are, respectively, the angular
momentum variation in time with respect to ECI and CRF. The angular momentum is
defined by the product of the inertia matrix by the angular velocity, (H = Iw). Thus,
by rewriting Equation (3), substituting the notation w/ by w,, and separating the total
torque between the torque of the actuators and disturbances, we have:

i

CTact + CTdstr = Ivcwv + va X (Ivcwv) ’ (4)
where I, and ‘w, are the inertia matrix and the angular velocity of the vehicle, respec-

tively.

4.4. Actuators

The CubeSat has magnetorquers (T,,) for detumbling control and reaction wheels
(T,,) for pointing control. The actuators torque (T,.) will be the sum of torques T,, and
T,,.

4.4.1. Magnetorquers

In Low Earth Orbit (LEO), the intensity of Earth’s magnetic field is significant [7].
Its interaction with magnetorquers is capable of producing torque in the vehicle. In
vector form, the torque of the magnetorquers, T,,, is given by the vector product of the
magnetic moment of each dipole, m,,,, and the Earth’s magnetic field B. It is calculated
as follows:

3
‘T, =) ‘m, xB="‘m,xB. (5)

i=1



4.4.2. Reaction Wheels
Reaction wheels (RW) allow more precise pointing control [8]. Considering I,,, and
w,, the moment of inertia and the angular velocity of reaction wheels and applying the
Euler characteristic equation (Eg. (3)), we obtain, for each reaction wheel i:
‘T, = ‘H,, +‘w,xH,,. (6)

w;p

But some considerations need to be made. Only the first term of Equation (6) (CH,WI,)
will be an object of control. The second one (‘w, x ‘H,,,) is a gyroscopic perturbation
effect and it will be added to the satellite dynamics. Moreover, by action and reaction
law, both terms must be negative. Therefore, rewriting Equations (6) and (4):

CTrw =~ Z CHrw; = _CHrw (7)
and

CTact + CTdstr = Ivcd)v + va X (Il’cwv + CHrw) : (8)

4.5. Disturbances

The satellite is subject to disturbances that depend on a series of factors: me-
chanical characteristics of the vehicle, mission profile, solar activity, etc. In LEO,
the main torques are due to the atmospheric (aerodynamic) drag, T,, the solar ra-
diation pressure, T,,,, the gradient of gravity, T,,, and the residual magnetic dipole,
T,.,. The torque due to all disturbances, Ty, is, thus, the sum of all these torques:
Ty = Ty + Ty + Ty + T, References [4] [7] [9] [10] [11] were used to implement
their dynamic equations.

5. Control Design

As stated in Section 2, the ACS should be able to reduce the vehicle angular veloc-
ity from 10deg s~ to 1deg s~ (called detumbling mode) and then pointing the antennas
in Nadir direction with a maximum error of 5 degrees (called pointing control mode).
The detumbling mode uses only magnetorquers, and the pointing control mode uses
only reaction wheels.

5.1. Detumbling Mode

Due to its simplicity, robustness, and efficiency the algorithm known as B-dot Con-
trol was adopted for CubeSat detumbling. First presented in [12], this technique has
follows the principle of gradually reducing the rotational kinetic energy of the vehicle.
For didactic purposes, it is equivalent to following the Earth’s magnetic field. The con-
trol law polarizes magnetorquers in the opposite direction of the local magnetic field
derivative, B, and is expressed by:

Cmm = _kdet CB, (9)
where ‘m,, is the dipole moment and k,,, is the controller gain, with k., > 0. As pre-
sented in Equation (5), the torque of the magnetorquers is due to interaction between
the dipole moment and the Earth’s magnetic field.



5.2. Pointing Control Mode

For the Nadir direction, an optimum linear control method called Linear - Quadratic
Regulator (LQR) has been implemented.

5.2.1. Linear Model
As presented by Blanke and Larsen [6], the linear model of Equation (2), the satel-
lite kinematic model, can be expressed as

d [ o
arl = [—S (@)q
where S (-) is a three-dimensional skew-symmetric cross-product operator and 1 is an
identity matrix. Note that q is the vector part of the quaternion.

Linearization of the nonlinear dynamic model presented in Equations (6) and (8)
is performed using a first order Taylor expansion around the operating points @, and
H,,. Thus, by isolating the angular velocity and suppressing the superscript letter c,
the linear dynamic model can be expressed as

1
+ 5 13 w, (10)

o, = 'S 0,@,) - S@)L, + SH) |0, - L'S@)Hp, — L' Ty + ' Ty (1)

In LQR formulation, torques due to external disturbances T, and gyroscopic ef-
fect of the reaction wheels S(@,)H,,, can be considered negligible when compared to
torques due to satellite dynamics and actuators. Actuator dynamics is also neglected
because it is 10-15 times faster than the vehicle dynamics [6].

Let the linear model be a space-state model given by x = Ax+ Bu and y = Cx + Du.
For the state vector x = [q,w,]’ and the input vector u = [T,,] the satellite model
matrices are given by

Ao [—S (@) J BN i ]
0 LS L@, - S@)L, + S(H,)||" (12)
B || C=[lo] and D=[onq].

where 0 is a zero matrix.

5.2.2. LQR Control Law

The LQR control aims to bring all states to zero with the least control effort. For this
we must determine the gain matrix K for the control vector u = —Kx, which minimizes
the quadratic cost function

J = foo (XTQX + uTRu) dt, (13)
0

where Q and R are symmetric positive semidefinite weighting matrices. The solution
to this minimization problem is K = R™'B’P, where P is a symmetric positive definite
matrix that satisfies the algebraic Riccati equation [13].

However, in the pointing control mode the goal is not to regulate the states close
to zero, i. e., regulating the estate error vector (e = x - x,,,) close to zero, but instead
we would like to follow a reference. So, the proposed control needs a modification. As
shown in Lewis et al. [14], the error dynamics is equivalent to the system dynamics,
i.e. ¢ = Ax+ Bv and v = -Ke — u,.;. In this way, the proposed strategy may be used



to reach K, but the feedback will be given by the state error vector e instead of state
vector x.

The state error may be defined as the difference between BRF and ORF frames.
Thus, quaternion [5] and angular velocity error can be expressed as:

_ (b o
qe - (q ) q (14)
w, = W — Wl

For small angle variations, the quaternion error can be approximated by ¢, ~ [(q°/ -
qb/i)? 1]T [6]

Finally, the gain matrices of the LQR can be chosen by different methods. As a first
approach, the method known as diagonal weights has been used. In this method the
matrix Q, which penalizes the states, is given by Q. = 1/x,~2,,-m‘,x and the matrix R, which
penalizes the control signal, is given by R;;,) = 1/u?,

Limax "

5.2.3. Desaturation

Since the satellite is subject to external torques, the total angular momentum of the
vehicle tends to increase indefinitely. Therefore, desaturation of the reaction wheels
is required. This procedure can be performed with the magnetorquers and is shown
in [5]. By making simple modifications to enable implementation, the magnetorquers
moment to desaturation can be expressed by

sgn (HVW|) ( HrW] - Hdl)
m,, = _B‘;” S(B) |sgn (Ho,) (|Hren| — Ha )| (15)
sgn (Hy,) ( H,ys| = Hds)

where k., is the gain of the controller (k,.; > 0), B is the local magnetic field, H,,, and
H, are the actual and desired reaction wheel’s momentum, respectively.

6. Simulation

6.1. Numerical Values

Satellite simulation parameters are shown in Table 1, together with the initial orbital
parameters. It is considered that the CubeSat has been launched from the Interna-
tional Space Station (ISS).

The linearization of the dynamics is performed around the point of operation, which
in Pointing Mode occurs when BRF is aligned with ORF. Therefore, the satellite angular
velocity will be the angular velocity of the orbit for the initial conditions of Table 1,
@, = [-692.04 —-553.13 701.14]"10®rads™'. The desired RW’s momentum, H,, has
been chosen to 1/3 of its maximum momentum in order to prevent RW’s speed from
varying around Orads™', which would decrease its lifetime due to dry friction. Thus,
the RW’s momentum, H,,, is linearized around 659.08 x 10 6kgm?s~'. In order to
obtain the LQR’s Q and R gain matrices, the following considerations have been made:
the maximum acceptable value for x;; is 1, since the quaternion norm is unitary; the
maximum value for x,.¢ is ~ 0.1°s™" = 1.7 x 10~3rads™’, since it is the angular velocity
after detumbling; and the maximum value for u is 1.22 x 103N m, since this is the
maximum torque of the RW. After some adjustment iterations, final gain matrices Q,
R and K are presented in Table 2 as well as the gains k,,; and kg, that are commonly
obtained through simulation iterations and behavior analysis.



Table 1: Simulation Parameters.

Parameter Value Parameter Value

m, 0.99 kg e 0.0002578
181.53 -6.87 —6.87

I, l —-6.87 181.53 -6.87 ] 10%kgm?> Q 308.63°
-6.87 —6.87 181.53

T 1.22x1073Nm i 51.64°

(1) 1.30 x 10 6 kgm? w 356.87°

Oryy, 1.52rads™ 7 131.83°

Mt 1.50 Am? a 6782.80 km

h 51996.39km? s~ T 92.66 min

Table 2: Control Parameters.

Parameter Value
. . . T
Gain matrix, Q dlag([l 1 1 25 25 25])
Gain matrix, R diag([6.72 6.72 6.72]T)105
112069 -1329 1194 -6263.8 1.1  —1.1
Gain matrix, K 1198 -12068 —1322 —09 —-6283.6 —1.0 |10

-132.6 119.1 -12069 -0.9 -1.0 -6283.6

Detumbling gain, ks,  1x10*
Desaturation gain, kzes 1x1072

6.2. Results

The simulations have been performed with the nonlinear equations of the vehicle
(Eq. (2), (5), (6) e (8)) and subject to the torque disturbances presented in Section 4.5.
A simple model of the sensors, subject to Gaussian noise and bias error, has also
been implemented, in order to make the measurements more realistic. The numerical
simulation has been performed in Simulink® using a third order solver (ode3) at 100 Hz.
The sample time of the controller is 10 Hz. Satellite attitude has been implemented and
controlled only in quaternions. However, they have been transformed into Euler angles
(Z-Y-X) and represented in BRF, for more didactic and intuitive plots. For such a goal,
we use the notation ’@"" | @ = [¢ 6 y]".

In Case 1, Detumbling Mode is enabled and the initial attitude conditions are “@%/" =
[45 45 45)"degrees and “w?’ = [10 10 -10]1"degs™'. Figure 2 shows the satellite
angular velocity and the magnetic dipole moment of the magnetorquers. It is possible
to observe that the controller is able to reduce the angular velocity from 10degs™ to
1deg s~ during 0.6 orbits, which is less than the 3 orbits requirement.

In Case 2, only Pointing Mode are enabled. The initial attitude conditions are
'@V = [45 45 45)7deg and “w”" = [1 1 -1]7 degs™'. Figure 3 shows the first
50s of simulation. The first plot shows the attitude error, ("G)i’/" - b@?“). The second

plot shows the satellite angular position, “@%, and the reference angular position *@2"".
It is possible to observe that the vehicle reaches the maximum acceptable error (5 deg)
in 36 s. The third plot shows torques of reaction wheels.
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Figure 3: Pointing Mode.

In case 3, we consider a scenario just after launching by the p-POD, where six
consecutive flight phases are simulated: 1 Safe Mode during 30 min (ACS off); 2 De-
tumbling Mode until angular velocity reaches 1degs™; 3 Pointing Control Mode during
0.5 orbits; 4 ACS failure during 0.5 orbits; 5 Detumbling Mode after ACS recovery;
6 Pointing Control Mode. Attitude initial conditions are “@%" = [45 45 45]"deg and
bwh" =110 10 —10]"degs™'. Figure 4 shows satellite angular velocity, attitude error,
and instants at which each controller is enabled or disabled. It is observed that the
ACS is able to recover satellite attitude control after failure.

7. Conclusion

In this paper we have presented an ACS study for the IAG-USP’s CubeSat ded-
icated to Earth’s magnetic field measurements. Two modes of attitude control were
designed: detumbling mode and pointing control mode. Simulation analyses have ver-
ified that the design approach is capable of accommodating disturbances and meeting
the mission requirements.
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