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Este trabalho apresenta o estudo da dindmica de atitude do 19 satelite brasifed

com gnfogue no prohlema do esticamente
buasca alguns proced{mentos paxa @’ esiz

cao digital do sistema em questao. A_dinamica

. Euler e o atitude & expressa em quaternion.

INTROTUCAD

: A estabilizacio de satélites artificiais pode ser
cbtida através de um controle ativo ou passivo de atitu
de. No primeiro caso, hd necessidade de fornccimento~de
energia pelo sistema para o controle. Mo segundo  caso,
do quat trata este trabalho, utilizam-se propricdades
giroscopicas ou conjugados do meio anhicnte em  conexao
com caracteristicas de projecte do satclite para obter a
estabilizacio. Ura forma de realizar o controle passivo
consiste cm utilizar o gradiente de gravidade [1}. Para
.isto,o projeto do satélite deve ser tal que wm dos  mo
mentos principais de inCrcia scja muito menor do que os
outros. Dove-se considerar o fato de que o conjugado
gravitacional deve predominar sobre os demais.  conjuga
dos do meio ambicnte. Para compatibilizara configuragao
desejada com as increntes limitacocs de espago ¢ esfor
¢os durante o lancamente, utilizam-s¢ comumente mastros
-extensiveis. O conjugado devido ao gradiente de gravida
de fuz o satélite oscilar (litwar) om relagio & vertl
cal Jocal. No cntanto, para que n‘lihracﬁo ocorra den
tro do limites accitaveis ¢ o satélite scja  capturado
na regidio estivel, o processo de esticar o mastro deve
ser feito a partir de condigdes inicjais  especificas
2, [3]. No presente trabalho, a dinamica do problema e
deserita peias ‘equagoes de [uler e a atitude ¢ expressa
om quatérnions, tende em vista as vontagens inerentes
.a estes, o5 quais sdo mais compactos do quc o matriz
dos co-senps diretores, uma vez que o quatcrnion se com
poe de quatro pitrimetros que se contrapocm aos nove o~
‘wsenos dirctores. Além disto, o emprego de quatérnions
‘nao envolve funcocs trigonometricas, as quais consomem
muito tempo computacional. Neste contexto delineiam-sc
;os objetivos deste trabalho: a} obter procedimentos pa
ra a cstabilizacdo passiva do satelite a partir de con
‘dicﬁcs iniciais criticas; b) avaliar a sensitividade di
nimica do sistam a partir de pequenas variacBes de seus
parametros geomctricos; ¢) evidenciar as vantagens de
jtratar o estudo de atitude via parametros de Euler.

"DIESENVOLVIMENTO

Definem-se dois sistemas de referéncia para o pre
sente cstudo. O sistema orbital 0XoYeZo, Cujo eixo Xo
€ colincar ao raio vetor que liga o centro da Terra ao
C.G. do satolite; Ye € perpendicular o X¢, pertencendo
ao plano orbital, no sentido do movimento; ¢ Z, comple
ta o sistoma dextrogiro. O sistoma Oxyz ¢ fixo no corpo

e_coincidente com os cixes principais de inercia do  sa
télite. Ambos os sistomas se relacionam atroves do ma
triz de rotaciio L, obtida por meio de tres rotucoes su

cessivas de 83, 03 e 01 nos €ixos Z, Y ¢ X, respectivd
.mente. Tal matriz e dada por: -

. =icB3s50,50; - 503C01

onde cB;

que permi

0s dngulos de Eufer atraves de
do probfema & modefada pefas equacies de

qf +qi-1/2
=2 | Ardz= s

1

do

van
simufa

S8,C02 - - 582

CO3CHy + 503502501

Cezce 3.

393531+é33562C51 58350,C01 - €350,y CBaCy

i = cos(ei), sej = sen(e;), i = 1,2,3.
_Em termos dos parametros é

-

Q192 +93qs - G193 ~q2s

q2+q2-1/2 Qs+ NGy

1194 + 920 qQaqQs -~ Qufls . a3 +q5-1/2

+
Euler cm fungio do quaternion:

:
?
I
|
f
g

-1 g_(_‘[ +4q:29 ~
oy = L 130h 243 i
1o e [q§+qE-1/z ‘

8y =-sen” [2(q1qs - Axq2)} ,

cl,504 .

e obter as relacoes que fornecemos angulos de

m

e Fuler esta matriz &:

- ()

I3

|
z
1
|
t

1 q1c|z+q'-.q::|
By=t T T T | 3.
. e qy +qs - 172 o
. As condigBes iniciais em quatérnion, a partir de
condicoes iniciais dadas em angulos de Euler, sao dadas
por [5]: : T,
i .q10=C9—3-C27'-521-—59-3-SB—2C9-}»,
i 2 2 2 2 2 2
] qu=c§—3—s—a—’c9-‘- +s§lc3%sgl, i
: 2 2 2 2 2 2 i
- i
dao =.5._.i)_3'_'c4$_f._'c_ei _c.qisg_z..s.?_l.’ :
2. 2 2 z 2 2 i
unuC"e—3Ce—ICEL+S-B—3$93-5-e-}-. (4)
2 2 2 2 2 2
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EQUACDES DE EULRR

: Usande a formulagio de Fuler, tem-se a quantida
'de de movimento angular, {G}, dada por:

‘ {G} = [I] {wl. ' (5)
)
5 A taxa de variagdo de {G} no tempo, em temmos ab
_solutos, e:

4 o1= L [174w) + [R14GY = (N,

!
!
i
'l . dt de
‘onde [1] & a matriz de ingrcia do satélite, {w} a velg
| cidade angular, (N} o momento externo aplicade so

bre o veiculo,e [©]uma matriz anti-simétrica, dados por:

A0 0 Glamz my
[I1=70 B O [w] = Wy -
0 0 C -wY Wy 0
| o
{u} = my . (6]
[
z

As equacoes do movimento sdo, portanto:

Msx'-r wymZ(C - B) = Nx '

B&ry + Bu)y,-r wxwzf[\ -0 = Ny ,

G};Z * Ouz + mxmy(B -A) = Nz . (7}

i
! 0 primeiro satélite brasileiro apresenta uma ba
l se octogonal com momentos de incrcia proximos antes do
esticamento do mastro, o qual possul uma mMassa na pon.
i ta ¢ ¢ cstendido em orbita. :
Tal esticamento proveca variacio temporal  nos;
I momentos de infrcia B e C. Por este motivo, o5 teTmos
rem B e C CStAo prescntes nas gquar;écs acima.
0 torque gravitacional € dado por [1]

|
|
: |
T =2 (€ - B 1, 1

=== (A-0) 1y

|
(B -A) 110 » (8):
Xy {

jonde 05 1, (@ = X,y,2} s3o os co-senos diretores entre
‘0 eixo Xp e o sistema Oxyz, e w € a constante gravita
cionat da Terra. . =

Fazendo N, = T, {o = X,y,z) obtem-se a taxa de
variacao das componentes da velocidade angular, em fun
| ¢io do quaternion: =

3

|
a2 2B 1B (g1q, - qaqe) (@as + @2) -0, ] '
i X A R3 y i

. _A-c 12 _ B
by = T [R—;‘ (qf +af - 1/2) (mas + Qa0 ) “’x"’z] 5 s
o = BoA N A2 (g2, g2 1 1/2) (qada - Qe ) - uy J_ Lw,.

Z C 3 Y c
(%

E A derivada temporal do quatémion, d{q} /dat
em  funcio da valocidade angular relativa awgfe =X,
y,z) € dada por [4]: '

!
1

¥ G 0 Aw - buw A 41
i] g z Y oo ¥ amn
Gl _1. ) _ ho, 0 by ey qz

¢ 2 43

C.la A - Amx 0 Amz Y

Gy - ‘M’x - A(,_\Y - .ﬁmz 0 4

3
fonde Bug = w, (85, éi) -, et ¢ a velocidade angular
-orbital, obténdo-se entdo o seguinte sistema de equa

.icoes diferenciais:

b= L {‘rmz - 20(q5 +al - Tﬂ)}h - [‘"y - 20(q39z2 ,
Z R .

+ q Cl-a).‘\fh + ‘}Jx - 22 (M9 = 920} :\Qu} ;
gz = a3 {[“x - 20{q103 - thu)-JCié + \Eﬂy— 20 (q293
2 .

+ q1q&)}qn - {t:!z - 20(q} +ai - 1/2)]0,1}

é_-g = A {{wy— 20(gz9a + Chq-.)jch + E”x- 20{q19s
2

. - Clzqﬂ}?{z - &uz - 2a(a} +ai - sz)]Qu}

; q,=- -32— {{nx - 20(q9s - qzq»_)]ql + Ey- 20(qaqs +

+ qxq-.)]qz + &Jz“ 29(({23 +qi - 1/’2]]'313} . an

[



As telagles para os momentos de inércia B e C em
fungao do tempo, por ocasiao do estendimento do mastro,
530 obtidas a partir do comprimento 2(t). Este & especi
ficado pelo fabricante e dado por: ;
E
! ) =& (-eh (12),
| E |
‘onde ¢ ¢ £ s@o constantes obtidas a partir de testes de

ilaboratorio. ‘
0 deslocamento do C.G., &(t), decorrente do est1
camento do mastro € dado por:

M
§[L(t)] = p zl—zz(t) 2w, 0w
M .

t Mt

‘onde p e a densidade linear do mastro; e M, sa a a
pmssa da ponta e a massa total do satelite, reSpectlva

nte. - v ; 4
PB Assim, os momentos de inércia sdo escritosna for
ma: b

B(t) Ba + B], (t) )

C(t) = Gy + C]_(t) » (14)1

ionde By e Cp Sio os momentos de inércia do veiculo com,
5 mastro recolhido. Para By (t) tem-se: :

|
z 1 3 § 1—.9.2 + I
By (t) = Cy(t) = Mbﬁ + 1—2p t3+pklb-6+ ;

. ‘ Mpﬁ)-ﬁa-ﬂ]z. (1)
4

onde M, € a massa da base do satélite, b ¢ a distancia
do C.G. do sat€lite com mastro rccnlhldo até a extremi;

ade da base, -
F As expressocs para B e C nas duas Gltimas equa
0es de (9) sdo determinadas a partir das equacdes (127
F {15).

?Ri‘.SULTMDS NUMERICOS OBTIDOS

_A sequcncia de procedimentos que objetiva  levar
o satflite 4 atitude nominal de opcrﬁgao se inicia apds
o final da queima do altimo estdgio do veiculo langa
‘dor, quando um ieid [1] ¢ liberado de maneita a reduziTt
'a rotacido do veiculo de 180 pura 5 rpm (valores estima
|dos). Em seguida, barras ferromignéticas interagem com
‘0 campe magnético da Terra de forma a eliminar rotagoes
’re51dua15. Caso todo o processo se realize de forma ne
mlnal ao final de algum tempo deve-se esperar que o sa
tel1te esteja praticamente parado em relacdo a um refe
irencxal inercial (&; = _=8).
s Quando.o_mastro ¢ esticado dentro de condicoes
iniciais favoraveis, tem-se um movimento final libracio
nal, no qual_o satcl1te oscila dentro de certos limites,
com relagdo 2 verticul local (Figura 1). Este processo
como wm todo € denominado captura,

. L L e o e L L) L LAY B AL AL B B
y2oH —
= L k
\lwc— —
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<
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- .
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Figura 1 - Plano de fase de arfagem:
libracao.

Pode-se tambem esticar 0 mastro a.partir de CDndl
coes iniciais nio-favoraveis, o que implica uma captl
Ta invertida ou um movimento oscilatdrio, no qual o sa
télite "capota' (Figura 2).

° 250 500 /3D 1380 1250 1500 1750 2999 2250
TETA 3 (GRAUS) .

Figura 2 - Plano de fase de arfagem: circulagdo. !

0 trecho retilineo destes graficos representa o
esticamento do mastro, e o tempo simulado corresponde a
pouco mais de cince orbltas (9 horas).
! Neste trabalho caracterizam-se como condigdes ini
ciais crltxcas aquelas que implicam em um quase - capota
mento apds o esticamento do mastro.
: No intuito de obter tais condigoes, verificou-se
‘inicialmente a influéncia de uma rotacdo excessiva  em
arfagem (rotagao do satélite no plano da Orbita). Obser
vou-se através de simulagdes, que o esticamento do mas
trd permite a captura, desde que esta rotagdo nao eXCE
da 0,5-0,7 rpm.

NUma segunda fase, investigou-se o efeito sobre
a captura, de uma rotacao rESldUdl do satélite em torno
ido eixo coincidente com o mastro. Para uma dada inclina
gao deste eixo em relagao ao plano da orbita, determlnou
|-se qual a maxima rotacao possivel para que o esticamen
‘to do mastro leve i captura. A figura 3 ilustra os rve
|sultados obtidos.
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l Também investigou-se a influencia do comprimento
‘final do mastro (parametro livre), sobre o movimento re
sultante do veiculo, observando-se que pequenas  varia
coes neste valor (-1,0 m) ndo levam o substanciais dife
rencas no comportamento dinamico do satélite.Com o  in
tuito de comparar oS tompos computacionais foram feitas
'simulagoes, partindo das mesmas condicdes iniciais, uti
lizando quatcrnion ¢ angulos de Euler para descrever
o movimento de atitude do satelite. Observou-s¢ que A
utilizacio de quaternion implica um tempo de computacz"zo
2,5 vezes menor.

i
CONCILUSDES !i

| - . ‘
‘a) Com relagac ao processo de esticamento domastro, par
;  tindo de _condigoes iniciais :1.'19-nominnis, verilicou-
-s¢ que € possivel levar o satélite i captura desde

minados neste trabalho.

b) O uso de quatérnions para representar a atitude do
veiculo mostrou-se bastante eficiente sob o ponto
de vista de cconomii dc tempo conputacional, o quc

! os tormm ferramentas indispensaveis yuando s¢ consj:
dera o problenn de simulagio cm tempo real. i

Como suggstiio para um futuro trabalhe, propde-sc.
que seja realizado wr estudo da fase que se segue @ 11
beracho do ioig, de mancira a caracterizar melhor quais
cgndigacs iniciais podem ser consideradas como de  ocor
rencias provaveis antes do esticamento do mastro establ
Jdizador do satelite. -
!

! .
111 Kaplan, M.H. "Modern spacecraft dynamics & control.
! John Wiley & Sons, N.York, 1976. i

[2] Oliveira, J.R.F., Ferreira, D.L. Otimizagie do pro
cesso de captura para um satélite rigido cstabiliza
do por gradicnte dc gravidade. 50 Conge. Pris. Autom
tica, Cmpina Grande, Sot. 1984, pp. 420-431.

‘[3] Lourencdo, P.T.M at al. Andlise sinplificada do pro
blema de captura para um satélite artificial establ
lizado por gradiente de gravidade. COBIM 83, paper
ne B-8, pp. 71-80. ;

;[4] Miyo, R.A. Belative quaternion state transition
i yelation. J. Cuidance and Contrel, vol. Z, n® 1,
I pp. 44-48,

(5] Barker, L. E at al. Development and application of
a local lincarization atgorithm for the intepration
of quaternion rate equations in real-time flipht
spalation problems. NMSA TN D-7317, 1973.

t

T

que cstas condigdes nio ultrapassem 08 limites deter -

A

o
A

\

PO [P [ o A ——— . -

—

This work presents the study of attitude dynamics
for the first brazilian satellite, using Euler
parameters (quaternion ). Emphasis is put on the boom
deployment and capture in the stability region. The
main feature is the search for procedures for passive
‘stabilization given critical initial conditions.
Digital simulation of the system points out some '
advantages of using quaternions instead of Euler angles.
System dynamics is modelled using Fuler equations and
'3ts attitude is given by quaternion.
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