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Resumo: Existem basicamente dois tipos de manobras orbitais: as que proporcionam a
correg¢do de orbita e as de transferéncia de orbita. Essas manobras exigem um sistema de
controle que devera ser constituido, dentre outras coisas, por subsistemas que atuem na orbita
e atitude. O controle de atitude e orbita sdo subsistemas que podem interagir. Todavia,
considerando um caso ideal, pode-se afirmar que ndo existe um acoplamento matemdtico entre
atitude e orbita. Porém, na pratica, o acoplamento ocorre quando o controle de orbita depende
do apontamento de um propulsor fixo no veiculo, que por sua vez depende da atitude. Assim, o
controle de atitude deve seguir uma dire¢do de referéncia fornecida pelo subsistema de
controle de orbita. Mas os erros no controle de atitude, ou até mesmo o tempo de resposta do
sistema, afetardo o controle de orbita. Portanto, o estudo da interacdo entre os sistemas de
controle de atitude e de orbita faz-se necessario.

1. Introducao

Esse trabalho considera o problema do acoplamento entre o controle de trajetdria e
controle de atitude em manobras de transferéncia orbital utilizando um sistema propulsivo
capaz de aplicar empuxo continuo por um longo periodo de tempo. Os estados de atitude e
orbita sdo propagados utilizando as equagdes da dinamica do movimento. Sdo analisados
efeitos no sistema de controle que surgem durante a transferéncia orbital. E considerado um
sistema de controle em malha fechada e propulsdo de baixo empuxo com alto impulso
especifico. Ndo se estd buscando neste trabalho especificar as causas das falhas e/ou
perturbagdes, bem como especificar qual tipo de propulsdo continua deve ser utilizada. Com
auxilio de simulagdes foi possivel analisar o desvio na trajetoria e avaliar o sistema de controle.
O sistema precisa ser modular para poder permitir testes das estratégias de controle de forma
separadas e posteriormente acopladas adequadamente.

Para manobras de correcdo e transferéncia de orbita, normalmente utiliza-se um controle
em malha aberta comandado por terra. Entretanto, em algumas missdes, como por exemplo do
tipo drag-free, Rocco (2012), o controle orbital em malha fechada ¢ necessario. Estas missdes
geralmente utilizam micro-propulsores como atuadores para o subsistema de controle de orbita.
O sistema de controle devera ser constituido, dentre outras coisas, por subsistemas que atuem
na orbita e na atitude. Entretanto, considerando um caso ideal, pode-se afirmar que ndo existe
um acoplamento matematico entre atitude e orbita. O controle de atitude e da trajetoria de um
veiculo espacial sdo problemas que comumente sdo tratados de formas separadas. Em
particular, assume-se frequentemente que a dindmica da oOrbita ¢ a dindmica da atitude sdo
independentes. Porém, o acoplamento ocorre quando o controle da orbita depende do
apontamento de um propulsor fixo no veiculo, que por sua vez depende da atitude. Assim, o
controle de atitude deve seguir uma direcao de referéncia fornecida pelo subsistema de controle
de orbita. Mas os erros no controle de atitude, ou até mesmo o tempo de resposta do sistema,
afetardo o controle de orbita. Por outro lado, o controle orbital pode interferir na atitude do
veiculo se durante uma manobra surgirem torques devido a erros na dire¢do do empuxo de
forma a aplica-lo fora do centro de massa do veiculo. Portanto, o estudo da interagdo entre os
sistemas de controle de atitude e de oOrbita faz-se necessario. Chodas (1982) afirma que ¢é
particularmente apropriado combinar a orbita e a determinagdo da atitude. A abordagem
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proposta por Chodas (1982) considera o acoplamento orbita/atitude por um modelo explicito
que contempla torques externos e perturbagdes de forcas perturbadoras. Neste trabalho utiliza-
se abordagem semelhante com o objetivo de estudar o acoplamento, ou interacdo, entre o
controle de atitude e de trajetoria durante manobras orbitais de empuxo continuo para satélites
artificiais, utilizando para isto o ambiente de simulagdo Spacecraft Trajectory and Atitude
Simulator (STAS) (Rocco, 2008, Costa Filho, 2010 e Rocco et al. 2011).

2. Acoplamento entre o controle de atitude e de 6rbita

De acordo com Lennox (2004), o acoplamento dos sistemas de controle de orbita e atitude
¢ um conceito relativamente novo e existem poucas publica¢des disponiveis. A negligencia
deste acoplamento, no que se refere ao controle de orbita, usualmente € justificada pelo fato de
que a simulagdo da dindmica de atitude utiliza uma taxa de amostragem maior do que a
simulacdo da dinidmica orbital. Dessa forma, a atitude poderia ser ajustada adequadamente
antes do acionamento dos propulsores de manobra orbital de maneira que ndo houvessem erros
no apontamento dos propulsores. Entretanto nem sempre isso € possivel. Existem atrasos e nao
linearidades, que sdo caracteristicas inerentes de todos os sistemas de controle, que podem
impedir o correto apontamento dos propulsores devido ao erro no controle de atitude.

Neste trabalho considerou-se o controle em malha fechada tanto para o controle da atitude
quanto para o controle da trajetoria, Figuras 1,2 e 3.
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Figura 1: Controle de atitude e orbita.

O acoplamento entre os subsistemas de controle de atitude e orbita ocorre por meio dos
requisitos de apontamento do propulsor, definidos pela dindmica do movimento orbital que, por
sua vez, define a atitude necessaria para que o empuxo seja aplicado corretamente de maneira a
controlar a trajetoria do veiculo. Portanto o erro de apontamento do propulsor ¢ funcao do erro
gerado pelo controle de atitude, e assim, o controle orbital depende diretamente do controle de
atitude, como ilustrado nas Figuras 2 e 3.
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Figura 2: Subsistema de controle de orbita.

O subsistema de controle de drbita considera a direcdo real de apontamento do propulsor
de acordo com a atitude do veiculo. Com essa informagdo a dire¢do do empuxo necessaria para
a manobra orbital ¢ calculada e os requisitos de apontamento sdo determinados, esses requisitos
sdo entdo fornecidos ao controle de atitude e passam a ser considerados como a atitude de
referéncia a ser perceguida pelo subsistema de controle de atitude. Em seguida, a direc¢do de
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impulso efetiva ¢ fornecida para o subsistema de controle de oOrbita fechando o ciclo de
controle.
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Figura 3: Subsistema de controle de atitude.
3. Referencial adotado

Para a orbita, o vetor de estado (posi¢do e velocidade) é calculado considerando-se o
referencial inercial geocéntrico (ECI) referente ao equinécio vernal J2000. Para a atitude do
veiculo espacial s3o utilizados os angulos de Euler que definem as rotagdes em torno dos eixos
de rolamento (roll), arfagem (pitch) e guinada (yaw). Adotou-se o eixo de guinada voltado para
o nadir, o eixo de arfagem na dire¢do normal ao plano da orbita ¢ o eixo de rolamento

perpendicular aos outros dois, conforme a Figura 4.
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Figura 4: Referencial.
4. Modelagem matematica
4.1 Orbita

O movimento orbital pode ser simulado por meio da solucdo da equagdo de Kepler para
cada passo da simulagdo. Portanto, dado um estado inicial e um intervalo de tempo (passo de
simulagdo), o estado pode ser convertido para elementos keplerianos, ¢ usando a equagdo de
Kepler, os elementos sdo propagados, considerando o intervalo de tempo dado. Em seguida, os
novos elementos keplerianos podem ser convertidos para o novo estado. O processo repete-se
para o passo seguinte propagando a trajetéoria ao longo do tempo. Como mostram as Equagdes 1
a 12 (Bate et al.,1971) em que u ¢é a constante gravitacional, ¢ ¢ o semi-eixo maior, ¢ € a

excentricidade da oOrbita, 2 ¢é a ascensdo reta do nodo ascendente, i ¢é a inclinagcdo, w é o
argumento do perigeu e f ¢ a anomalia verdadeira.

M=u—esinu=\/z3(t—T) (1)
a

r=(X2+Y*+Z"? r=a(l-ecosu) 2)
o 2 1
v=(X2+Y2+Zz)”2; vzzy(;—;j 3)
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4.2 Atitude

Considerando-se o veiculo como um corpo rigido, o movimento de atitude pode ser
simulado de maneira simplificada usando as equagdes de Euler. Neste estudo, foram adotados
0s eixos X, y € z de maneira a coincidir com os eixos principais de inércia. Dados os momentos
de inércia principais, as velocidades angulares iniciais e os torques aplicados, as aceleragdes
angulares sdo obtidas. Com as posi¢des iniciais (dngulos de Euler) e o passo da simulagdo as
novas posi¢des angulares sdo calculadas. Como mostram as Equacdes 13 a 16 (Hughes, 2004),

emque/ , I, e I, sdo os momentos de inércia, M, M, e M_sdo os torques aplicados, @, ,
o, € @, as aceleragdes angulares, @, @, € w, as velocidades angulares e o, , @, ¢ a_ os

angulos de Euler (angulos de rolamento, arfagem e guinada).
>M = fxa')x —(I_y —I_z)a)ya)z
M, =10,-(1.-1)o.0, (13)
SM.=La +,-1)o0,

- Mx+(]y_[z yOa)zO‘ - My+(]z_lx yOwXO‘ - Mz+(1x_ly)a)x0wy0
o, = = s, = = W, = = (14)
1, I, 1,
1. 5 1. 5 1.,
a,. =a, +a>xt+§a)xt s0, =a, +a)yt+5a)yt s, =a20+a)zt+5a)zt (15)
O =05+ O,=0,+01 O, =0+t (16)
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5. Simulacao e resultados

A simulagdo tem como objetivo avaliar a dindmica do movimento orbital levando em conta
a dinamica de atitude para o apontamento do vetor de empuxo. Considerou-se que o empuxo
utilizado na manobra orbital foi aplicado na dire¢do tangencial a trajetoéria, a fim de alterar o
semi-eixo maior da orbita. Para testar o subsistema de controle de orbita foram considerados
perturbagdes exageradas (pequenos pulsos) e erros aleatdrios de variancia 0,00001 e viés de
0,005 m/s para os propulsores e variancia 0,0001 e viés de 0,0001 m/s para os sensores. Os
elementos keplerianos da orbita inicial sdo dados por: @ = 9000 km, e= 0,01, Q = 15°,
i =45° @ =5°e anomalia média M = 0. Partindo da 6rbita inicial o empuxo aplicado foi de
2 N durante o periodo simulado de 10800 s. Os pulsos perturbadores foram aplicados, nos trés
eixos, nos instantes 250 s, 500 s e 750 s.

Devido aos pulsos perturbadores o subsistema de controle de atitude deve reagir girando o
veiculo de maneira a ajustar o apontamento do vetor de empuxo para que os erros inseridos pela
perturbacdo sejam mitigados. Entretanto, para testar o subsistema de controle de atitude,
também foram consideradas incertezas nos sensores e atuadores deste subsistema: erros
aleatorios de variancia 0,1 e viés de 0,05 m/s mais sinal senoidal de amplitude 0,0001 m/s e
frequéncia 0,0001 rad/s para os sensores; e para os atuadores além da incerteza devido ao erro
aleatorio de variancia 0,00001 e viés de 0,05 m/s considerou-se uma zona morta de +/- 0,005° e
um limite maximo para a taxa de variagdo do sinal de atuagdo de 20°/s.

Portanto, durante a manobra orbital a atitude deve ser controlada para manter a orientagao
correta dos propulsores. Assim, a atitude deve mudar ao longo da orbita. Os resultados da
simulac¢do sdo apresentados nas Figuras 5a 11.
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Figura 7: Posi¢do angular atual e de Figura 8: Empuxo aplicado durante a manobra
referéncia para o eixo de guinada (graus). orbital (N).

Durante a manobra de o6rbita, os desvios na velocidade orbital ocorrem devido aos pulsos
perturbadoras e aos erros nos sensores e atuadores dos subsistemas de Orbita e atitude. A Figura
8 ilustra esse desvio onde nota-se o regime transitorio gerado pela aplicagdo dos pulsos
perturbadores. No entanto, com a atuag¢ao do sistema de controle o desvio tende a zero ao final
do transitério demonstrando a eficacia do sistema de controle.
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Figura 9: Desvio na posicdo orbital (m). Figura 10: Desvio na velocidade orbital (m/s).

Devido aos erros na atitude, ocorrem desvios nos elementos keplerianos, que sao
mostrados na Figura 11. No entanto ao final da manobra, mesmo considerando esses desvios na
atitude e os erros nos sensores € atuadores de ambos os subsistema, os desvios na Orbita foram
reduzidos para niveis aceitaveis.
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Figura 11: Desvio nos elementos keplerianos.
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6. Conclusio

Um modelo capaz de considerar o efeito dos erros na atitude e na trajetéria durante
manobras orbitais foi implementado e testado com sucesso. Os resultados mostram que o
modelo ¢ capaz de determinar os desvios nos elementos keplerianos e no estado de um veiculo
espacial sujeito a erros no controle de atitude. O erro na trajetoria devido aos erros na atitude
deve ser considerado na analise de missdo de um veiculo espacial. O desvio na atitude provoca
um desvio na direcdo do empuxo aplicado. Portanto, a trajetéria deve ser corrigida
continuamente, o que provoca um aumento do consumo de combustivel. Em uma missao real ¢
de fundamental importincia avaliar o gasto de combustivel e/ou energia para mitigar todos os
possiveis desvios tanto na trajetdria quanto na atitude. Assim, este trabalho apresenta uma
ferramenta que pode ser 1til na analise e desenvolvimento de futuras missdes espaciais.
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