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Resumo: O objetivo deste trabalho é analisar o comportamento temporal da orientagdo espacial de um satélite
artificial em relagdo a um sistema de coordenadas de referéncia. A orientagdo espacial do satélite é denominada de
atitude e pode ser determinada a partir do posicionamento de um sistema fixo no satélite (sistema de eixos
principais), que acompanha a rotag¢do do satélite, em relacdo a um sistema de referéncia (sistema equatorial). Para
obter a orientagdo espacial sdo utilizadas as equacdes dindmicas de Euler, e as equacdes cinemdticas dos
quatérnions de atitude. Os quatérnions de atitude sdo definidos em termos do eixo de rotagdo e do dngulo de
rotagdo. Modelos matemdticos sdo apresentados para os torques ambientais atuantes no movimento do satélite:
torques de gradiente de gravidade, aerodindmico, magnético residual e devido as correntes de Foucault.
Componentes dos torques ambientais considerados sdo introduzidas nas equagdes do movimento, as quais sdo
integradas numericamente, sendo que os resultados obtidos salientam a influéncia individual e conjunta dos torques.
Aplicagcées sdo realizadas para os Satélites de Coleta de Dados Brasileiros, SCDI e SCD2, mostrando o
comportamento temporal do erro de apontamento (desvio angular entre o eixo de rotagcdo real e o eixo de rotagdo
propagado pela teoria desenvolvida). Os resultados sdo importantes para auxiliar na predigcdo dos instantes em que
seria necessdria a atuagdo do controle de atitude do satélite de modo a manté-lo dentro das precisées requeridas na
missdo.

Palavras-chave: satélites artificiais, orientacdo espacial , quaternions, torques externos, satélites estabilizados por
rotagdo.
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1. INTRODUCAO

Neste trabalho € analisada a influéncia conjunta de torques externos atuantes em um satélite artificial estabilizado
por rotacdo através da andlise do comportamento do erro de apontamento, definido como sendo o desvio angular entre o
eixo de rotacdo calculado pela teoria e o eixo real de rotacdo. A orientacdo espacial do satélite é descrita pelos
quatérnions de atitude.

Os torques externos considerados sdo os torques magnéticos residual e devido as correntes de Foucault, os torques
de gradiente de gravidade e aerodindmico. O campo magnético da Terra, necessdrio para definir os torques magnéticos,
é descrito pelo modelo de vetor de dipolo, enquanto no modelo matemdtico do torque aerodinamico é utilizado o
modelo TD-88 para descrever a densidade atmosférica. As componentes de cada torque sdo determinadas no sistema
principal de inércia do satélite (aqui denominado de sistema principal, através da matriz de rotacdo em termos do
quatérnion de atitude e dos elementos orbitais. A magnitude de cada torque € avaliada em func¢do da altitude do satélite
em relacdo a superficie da Terra.
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As equagdes do movimento sdo descritas pelas equagdes cinemadticas dos quatérnions e pelas equacdes de Euler,
que descrevem a variacdo temporal das componentes da velocidade de rotacdo e nas quais estdo incluidas as
componentes dos torques. A solucdo numérica das equacgdes € fornecida pelo método de Runge - Kutta, com aplicacdes
para os Satélites Brasileiros de Coleta de Dados, SCD1 e SCD2. Estes satélites sdo estabilizados por rotagdo, e as
variagdes temporais na velocidade de rotacdo do satélite, na ascensdo reta e declinacio do eixo de rotacdo sdo obtidas
através dos valores numéricos dos quatérnions e das componentes da velocidade de rotacdo obtidos pela integracdo
numérica.

A direcdo do eixo de rotagdo real € determinada utilizando os dados fornecidos pelo Centro de Rastreio e Controle
de Satélites do INPE (CRC/INPE) para a velocidade de rotagdo do satélite, na ascensdo reta e declinagdo do eixo de
rotagd@o. A dire¢do do eixo de rotagdo calculado pela teoria utiliza os resultados numéricos obtidos para estas mesmas 3
varidveis. A andlise do erro de apontamento verifica se o desvio entre estes dois eixos encontra-se de acordo com as
precisdes requeridas para os satélites SCD1 e SCD2, limitado em 0,5°.

2. REPRESENTACAO DA ATITUDE VIA QUATERNIONS

A atitude de um satélite artificial estd diretamente relacionada a sua orientagdo no espago. Através da atitude pode-
se conhecer a orientacdo espacial do satélite, uma vez que ele pode ser considerado como um corpo rigido e a atitude
ser expressa pela relacéo entre dois sistemas de coordenadas, um deles fixo no satélite e outro associado a um sistema
de referéncia, o qual estd usualmente relacionado com a Terra (sistema equatorial) ou a alguma outra referéncia. Neste
trabalho o sistema fixo no satélite (Oxyz) estd associado ao seu sistema de eixos principais com origem no seu centro
de massa (CM), que acompanha movimento de rotagdo do satélite, sendo denominado de sistema principal (com vetores

unitdrios f,},f( ), enquanto o sistema de referéncia (OXYZ) possui origem no CM do satélite mas com eixos paralelos

ao sistema Equatorial da Terra e aqui denominado de sistema do satélite (com vetores unitarios i,j s K ).

Existem diferentes tipos de representacdes para descrever a atitude de um veiculo espacial., dentre elas destacando-
se a matriz de rotacdo, os angulos de Euler, o vetor de rotacdo (férmula de Euler), os quatérnions, as varidveis de
Andoyer e as varidveis candnicas ndo singulares. Estas representacdes de atitude foram discutidas em Zanardi (2005) e
cada uma delas possuem vantagens e desvantagens que devem ser analisadas para cada aplicacio a ser realizada.

Neste trabalho é utilizado o quatérnion de atitude para descrever a orientacdo espacial do satélite. O quatérnion é
util na navegacgdo inercial a bordo do satélite, ndo apresenta singularidades nas equagdes cinematicas, apresenta um
regra de produtos conveniente para rotagdes sucessivas e a matriz de rotacdo em termos do quatérnion néio depende de
fungdes trigonométricas. No entanto o quatérnion possui uma componente a mais em relacdo aos dngulos de Euler e
ndo possui uma interpretacao fisica.

O quatérnion de atitude q, € um vetor (4x1) , sendo que as trés primeiras componentes compdem a parte vetorial
do quatérnion e a quarta componente € a parte escalar do quatérnion (Shuster,1993):

-

q.=[9]. ¢))
qQs

A componente vetorial ¢ e a componente escalar q, podem ser expressas em fungdo do ngulo de rotagdo ¢ e do
eixo de rotagdo fi:

q=|q, :sen(g}ﬁ € q, :cosg. )

A matriz de rotacdo que relaciona o sistema principal e o sistema do satélite, em termos dos quatérnions, é

representada por (Zanardi,2009):

2 e (=) -
A=lqy —|q| o+2q|q| —2q4||q || 3
sendo que:
0 43 —9
(lqll=|-q; 0O q |- )
94 —q; 0

Logo:
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3. EQUACOES DINAMICAS E CINEMATICAS

As equagdes do movimento rotacional do satélite sdo aqui descritas pelas equagdes dindmicas de Euler (Wertz,
1978) e as equagdes cinemdticas que descrevem a taxa de variagdo das componentes do quatérnion (Zanardi, 2005),
dadas respectivamente por:

- T (1,1, - T, (1,-1 T (L-L

=4 I, =—+| “— |pr, r=—=+ ’ 6
PET [IX d LU P T T ©
| * 1
a4 :E(qut -qd; +1q, ), 9z :E(qq4 19, +pq,), @
. 1 * 1
K :E(rq4 ~pd, +4q,), q4 :E(pql +qq, +14;). ®

nas quais I, I, e I, sdo os momentos principais de inércia do satélite, Ty, Ty e T, sdo as componentes dos torques
externos atuantes no satélite no sistema do satélite, p,q.e,r, sdo as componentes da velocidade de rotacdo no sistema do
satélite e q;,9»,93,q4 40 as componentes do quatérnion de atitude.

As equagdes do movimento Egs. (6), (7) e (8) s@o integradas numericamente neste trabalho pelo método de Kunge
Kutta, quando as componentes dos torques externos considerados sdo introduzidas no lado direito das equagdes (6),
fornecendo o comportamento temporal das varidveis envolvidas.

4. TORQUES EXTERNOS

A precisido da missdo dos satélites artificiais depende da posi¢do e orientagdo em que estes se encontram no espago
em relacdio a um sistema de referéncia fixo na Terra. No entanto a a¢do continuada de forcas e torques, oriundas da agc@o
do meio onde o satélite se encontra, influencia significativamente no movimento destes, ou seja, a sua atitude e a sua
Orbita.

Como visto no item 3, o sistema de equagdes que descreve o movimento rotacional dos satélites artificiais depende
das componentes de torques externos. Portanto, € imprescindivel, na andlise de uma missdo espacial, a avaliacdo das
magnitudes destes torques ambientais (externos) em fungdo da posi¢do em que o veiculo se encontra em sua Orbita.

Os principais torques ambientais sdo o Torque de Gradiente de Gravidade (TGG), o Torque de Radiacdo Solar
Direta (TRS), o Torque Aerodindmico (TA) e o Torque Magnético (TM).

O Torque de Gradiente de Gravidade ocorre devido ao gradiente de forga gravitacional existente entre diferentes
partes do satélite, dependendo da distribuicdo de sua massa e da forma (através dos momentos principais de inércia).
Este torque € inversamente proporcional ao cubo do raio vetor que liga o centro de massa do satélite ao centro de massa
da Terra (Zanardi,2005), com sua magnitude decrescendo com o aumento da altitude. Este torque é importante quando
0 corpo ndo possui simetria esférica na distribui¢do de sua massa ou quando o eixo de rotagdo do satélite ndo se alinha
na dire¢@o do vetor posicdo do centro de massa do satélite com relacdo a Terra.

O Torque de Radiac@o Solar é gerado pela troca de quantidade de movimento que ocorre no choque dos fétons
provenientes do Sol com a superficie do satélite. Este torque depende da constante solar (que € fungdo da atividade solar
e da distancia do satélite ao Sol), da velocidade da luz, dos coeficientes de reflexdo e absorcdo da superficie do satélite e
sua dimensdo e forma. Neste trabalho enfoca-se o Torque de Radiag@o Solar Direta, devido a sua predomindncia sobre
outros torques da mesma natureza. Pelo fato da distincia entre o Sol e o satélite ser muito grande, este torque &
praticamente independente da altitude, para satélites de pequena altitude geocéntrica (Wertz, 1978).

O Torque Aerodindmico é gerado pelo choque das particulas de ar rarefeito com a superficie do satélite. Ele
depende da altitude através da densidade atmosférica, cujo modelamento matemadtico é muito complexo. Pode-se citar,
dentre outros, o modelo exponencial, vdlido para diversas camadas da atmosfera (Wertz, 1978), e o Modelo TD-88
introduzido por Sehnal e Pospislova (1988), o qual € preciso para altitudes entre 150 e 750 quilometros e € utilizado
neste trabalho.

O Torque de origem magnética atuante em um satélite artificial resulta da interacio entre o campo magnético do
satélite e o campo geomagnético. As principais fontes causadoras do torque magnético sio o momento magnético
residual no satélite, as correntes induzidas de Foucault e a histerese. Neste trabalho, analisam-se os torques magnéticos
residual e devido as correntes de Foucault, aplicados a satélites estabilizados por rotagdo. Admite-se que € selecionado
um material adequado no projeto do satélite, de modo que as demais fontes resultem em torques magnéticos
negligenciaveis (Wertz,1978;Zanardi e Real, 2003).

O Torque Magnético Residual (TMR) acontece principalmente devido ao momento magnético ao longo do eixo de
rotagdo (Wertz, 1978) e contribui para uma lenta precessao do eixo de rotacdo.
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O Torque Magnético devido as correntes de Foucault (TMF) ocorre por causa da rotacdo do satélite e depende,
além da velocidade de rotacdo e das componentes do campo magnético terrestre, de um coeficiente constante ‘p’,
denominado Pardmetro de Foucault, o qual, por sua vez, depende da geometria do satélite e da condutividade do
material (Wertz, 1978). O principal efeito deste torque é o decaimento exponencial da velocidade de rotagdo.

De um modo geral, os torques magnéticos sdo equipardveis com os gravitacionais, os quais prevalecem para
altitudes acima de quinhentos quilometros (Zanardi e Real, 2003). Porém, podem assumir grandes magnitudes, se o
satélite carrega imas permanentes fortes. Para altitudes abaixo de quatrocentos quilometros, os torques aerodinamicos
predominam.

Modelos matemaéticos foram apresentados em Zanardi (2005) e Zanardi e Real (2003) e baseados nestes modelos
pode-se avaliar a variagdo da magnitude destes torques em fungdo da altitude do satélite em relacdo a superficie da
Terra, que estdo apresentados nas figuras a seguir. Nesta avaliacdo foram considerados dados de satélites de pequeno
porte, compativeis com dados reais dos Satélites Brasileiro de Coleta de Dados, SCD1 e SCD2.

As Figuras (1) e (2) apresentam as variagdes da magnitude dos torques para altitudes de 300 km, 500 km e 760 km,
em fung¢do do tempo para as caracteristicas dos satélites considerados. Pelos resultados obtidos nas simulacoes
observam-se oscilagdes de curto periodo devido ao movimento rotacional do satélite e variacdes de longo periodo
devido ao movimento orbital, sendo que: o TA teve um aumento sensivel de magnitude com o decréscimo da altitude,
tornando sua influéncia mais significativa em baixas altitudes (magnitude da ordem de 107 Nm para 300 km, 10° Nm
para 500 km e 10° Nm para 760 km); a magnitude do TGG também aumenta com o decréscimo da altitude, ndo sendo,
porém, dominante em rela¢do ao TMF e ao TA para a menor altitude considerada de 300 km; a magnitude do TMR se
manteve da ordem de /0" Nm para todas as altitudes consideradas, sendo que seu efeito na atitude do satélite aqui
considerado é desprezivel perante as influéncias dos demais torques; o TMF, TGG e TA possuem mesma ordem de
grandeza (10° Nm) para altitudes de 500 km; o TMF prevalece sobre os demais para a altitude real do SCD1 (10° Nm
em 760 km).

1,00E-05

9,00€-06

Torque [N m|

8,00E-06
T.00E-06
BJ00E-06
5,00E-06

4,00E-06

0 2000 4000 B000 BO00 10000 12000 14000 16000 18000 [1} 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000 16000|
—TG0 —THF Tempo [5] —TA Tempo s]|

(@) (b)

225505 E 701506
=

2,00E-05

Torque [N.m]

)
2
5 B0IEDS
s

1.78E-05

501E06
150505

1,256-05 401E06
1.00E-05
J0EDS -

750806

2,01E06
5,00E-06
250 101608

0,00E+00

50009
o 2000 4000 6000 000 10000 12000 14000 16000 18000 0 2000 4000 6000 G000 10000 12000 14000 16000 19000

—_—TA —TGG TMF Ternpo [s] —TA —TGG TMF Ternpa [s ||

(c) (d)

Figura 1. Magnitudes dos torque aerodinamico (TA), torque gradiente de gravidade (TGG) e torque devido
as correntes de Foucault (TMF) para as altitudes: (a) e (b) 300 km, (c) 500 km, (d) 760 km.
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Figura 2. Magnitude do torque magnético residual (TMR) para as altitudes de:
(a) 300 km, (b) 500 km, (c) 760 km.
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5. ERRO DE APONTAMENTO

Neste trabalho para avaliar a concordincia entre resultados obtidos pela teoria desenvolvida e valores reais da
atitude do satélite, € utilizado o erro de apontamento, definido como sendo o desvio angular ¢ entre o eixo de rotagao
real e o eixo de rotagdo calculado (obtido pela teoria e simulacdes realizadas), como mostra a Fig. (3).

b

—

J

Figura 3. Erro de Apontamento ¢: angulo entre a direcio real do eixo de rotacio Wr

eal

e direco calculada do eixo de rotacao WC

alculado *

Considerando os angulos de ascensdo reta o e declinagdo & do eixo de rotagdo (apresentados na Fig. (4)), a dire¢do

do vetor velocidade de rotagdo do satélite no sistema Equatorial (LJ,K) pode ser calculada por:

W = (cos o cos &)1 + (cos & senat)] + (send)K . 9

L

Era

~

iy

J

Figura 4. Posicionamento do eixo de rotacio do satélite (12 ) em termos dos angulos de
ascensio reta (o) e da declinagiio ().

Utilizando a Eq. (9) e com os dados reais de ascensio reta (o, ) e declinagdo (3§, ) do eixo de rotagdo do satélite

fornecidos pelo CRC/INPE pode-se calcular a direcao real do eixo de rotagdo A

real *

) e declinagdo (8

Do mesmo modo, utilizando Eq.

(9) e os resultados obtidos pela teoria desenvolvida para ascensdo reta (o ) do eixo de

‘calculado calculado

rotacdo pode-se calcular a dire¢do calculada WC

alculado *

O desvio angular ¢ € calculado através do produto escalar entre os vetores Weygo € Weea > OU SEja:
cos (p = [(COS 8real cos (xreal ) (COS 8calcula\do Cos a’calculadu )] + (10)
[(COS 8|'eal Sen(x‘real) (COS 8calculado Senacalculado )] + [Sensreal Sensaalculado]

Considerando os dados dos satélites SCD1 e SCD2 fornecidos pelo CRC/INPE foram realizadas simulagdes para
determinagdo do erro de apontamento. Em todas as simulacdes numéricas realizadas foram utilizadas as equacgdes do
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movimento Eq. (6), Eq. (7) e Eq. (8), obtendo-se inicialmente as componentes da velocidade de rotacdo do satélite e as
componentes do quatérnion de atitude, considerando tanto uma atualizag¢do de dados de atitude e érbita a cada 24 horas,
quanto a ndo atualizacio destes dados. A determinagdo da O, 0 © O.ucuado © realizada utilizando estes resultados

numéricos, através das matriz de atitude A, dada pela Eq. (5), que relaciona o sistema principal com o sistema do
satélite, como apresentado em Zanardi et al. (2009). Finalmente, com O 0 € Ocucuads 101 Calculado o erro de

apontamento ¢ através da Eq. (10).

Os resultados apresentados nas Figuras (5) e (6), respectivamente para o SCD1 e SCD2, relacionados com as
abordagens com atualizacdo didria dos dados, comparam os resultados obtidos quando cada torque € considerado
individualmente, quando os torques sdo considerados conjuntamente, apresentando também o caso do problema livre de
torques externos. A Tab. (1) apresenta a média do erro de apontamento para a abordagem com atualizagdo didria de
dados. O torque residual ndo estd apresentado devido a sua influéncia ser desprezivel perante as demais para os dois
satélites considerados, com o erro de apontamento assumindo valores préximos aos da simulagio sem torque externo.

Na abordagem sem atualizacdo de dados os resultados estdo relacionados apenas para a atuagdo conjunta de todos
os torques. As Tabelas (2) e (3) apresentam os resultados para as abordagens sem atualizag¢do didria dos dados,
considerando dois periodos distintos, indicando também a média do erro de apontamento em cada periodo.

SCD1 com atualizacdo
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Figura 5. Erro de apontamento para o SCD1 com atualizacio diaria dos dados.

SCD2 com atualizacédo dos dados

0,12

o1 —— Sem torques extemos

—— Torque devido corrente de
0.08 Foucault

Torque Gradiente de Gravidade

Erro de Apontamento (graus)

0,06
0,04 - Torque Aerodinamico
— /
0,02 - & —— Quatro torques
0 T T T T T T T T T T T
& RO A A A A 2 bequu

& &
KOS S SR S S S S S S S
ST S ST

Figura 6. Erro de apontamento para o SCD2 com atualizacio diaria dos dados.

Tabela 1. Média do erro de apontamento na abordagem com atualizacio de dados .

Média do Erro de Apontamento [graus]

Satélite Sem Torque devido Tqrque Torque Quatro
torques corrente de Gradiente de Aerodindmico Toraues
externos Foucault Gravidade d

SCD1 0,265 0,262 0,308 0,264 0,303

SCD2 0,032 0,005 0,043 0,032 0,052
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Tabela 2. Resultados para o satélite SCD1 na abordagem sem atualizacdo diaria dos dados.

Tabela 3. Média do erro de apontamento para o SCD2 na abordagem sem atualizacio de dados.

6. CONCLUSOES

Erro de Erro de
Datas Apontamento Datas Apontamento
[graus] [graus]
Quatro Torques Quatro torques
17/8/1993 0 20/8/1993 0
18/8/1993 0,373 21/8/1993 0,362
19/8/1993 0,741 22/8/1993 0,732
Meédia 0,3713 Meédia 0,3646

Erro de Erro de
Datas Apontamento Datas Apontamento
[graus] [graus]
13/2/2002 0,021 24/2/2002 0
14/2/2002 0,036 25/2/2002 0,092
15/2/2002 0,043 26/2/2002 0,188
16/2/2002 0,047 27/2/2002 0,284
17/2/2002 0,069 Média 0,141
18/2/2002 0,122
19/2/2002 0,146
20/2/2002 0,186
21/2/2002 0,241
22/2/2002 0,274
23/2/2002 0,323
Média 0,126

Pelos resultados obtidos nas simulagdes para o satélite SCD2 observa-se que comportamento da atitude foi mais
préximo do real, levando-se a um erro de apontamento menor do que os obtidos para o0 SCD1, em ambas as abordagens.
Para o satélite SCD2, na abordagem com atualiza¢do didria dos dados, pode-se perceber que o torque devido as
correntes de Foucault é o que melhor representa sua atitude real, uma vez que a média do erro foi a menor. As médias
do erro de apontamento permaneceram dentro da precisdo requerida pelo CCS/INPE (que é de 0,5° para o erro de
apontamento), para os dois intervalos de simulag¢@o considerados.

Para o intervalo de 17 dias considerado para a abordagem com atualizagdo de dados para o SCD1, a média dos
erros também permaneceu dentro da precisdo requerida pelo CRC/INPE. Observa-se que a influéncia do torque de
gradiente de gravidade foi menor (devido a pequena dimensdo do SCD1), acarretando uma média de erro maior, quando
este torque é considerado isoladamente.

Nas abordagens sem atualizag@o, o erro de apontamento foi maior do que na abordagem com atualizagao didria dos
dados, com a média do erro aumentando tanto para o SCD1 quanto para o SCD2, o que era um resultado esperado. Para
0 SCD2 as simulagdes se encerraram quando houve a atuacdo do controle de atitude, mas poderiam continuar por um
periodo maior, uma vez que o erro médio ainda era menor do que a precisdo requerida. J4 as simulagdes com SCD1
foram encerradas quando o erro médio ultrapassou 0,5°, limitando assim as aplica¢des sem atualizagdo didria dos dados
em 3 dias.

Saliente-se que apesar da aplicagdo ter sido realizada para satélites estabilizados por rotacdo, a teoria pode ser
aplicada para qualquer satélite, podendo o movimento rotacional ser analisado através dos resultados numéricos em
termos das componentes da velocidade de rotacéo e do quatérnion de atitude.
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Abstract: This work presents the satellite’s attitude prediction using the quaternion  parameterization and an
application for spin stabilized satellite. The analysis includes the numerical propagation of equation of rotational
motion, considering the influence of the following torque: aerodynamic, gravity gradient torque, residual magnetic and
eddy currents. The pointing deviation evolution, that is, the deviation between the actual spin axis and the computed
spin axis, is availed. A mathematical model for each considered torque developed with help of the quaternion attitude
parameterization is presented. The numerical propagation of the equations of rotational motion shows the evolution of
the components of the spin velocity and the four components of the attitude’s quaternion. Applications are developed
for the spin stabilized Brazilian satellites (SCD1 and SCD2), which are quite appropriated for verification and
comparison of the theory with the real data generated and processed by the Satellite Control Center (SCC) of the
Brazilian National Institute for Space Research (INPE). In all performed tests the errors remained within the
dispersion range specified for the attitude determination system of INPE’s SCC. The results show the feasibility of the
use of the quaternion attitude parameterization for modeling the dynamics of spin stabilized satellites.
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