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Resumo: Este trabalho descreve a construgao da simulag@o da trajetoria em orbita de baixa altitude (LEO) de um
nanossatélite bem como sua atitude sob efeito das forcas de perturbagdo mais significativas. Todo ambiente de
simulagdo foi implementado em Matlab/Simulink. A trajetdria orbital foi elaborada utilizando equagdes classicas
sem considerar derivas. Para a atitude foram incluidos os torques de distirbio devido ao gradiente de gravidade,
ao campo geomagnético, a forga de arrasto atmosférico residual e a pressdo solar. Os resultados mostraram um
bom ambiente para estudo da atitude em LEO o que permitira analise de futuros sistemas de determinacdo e
controle de atitude.

Palavras-chave: Movimento Orbital. Nanossatélite. Orbita Terrestre Baixa. Simulagdo Orbital

Abstract: This work describes the construction of a simulation of the low Earth orbit (LEO) trajectory of a
nanosatellite, as well as its attitude under the influence of the most significant perturbation forces. The entire
simulation environment was implemented in Matlab/Simulink. The orbital trajectory was developed using classical
equations without considering drifts. For attitude, disturbance torques were included due to gravity gradient,
geomagnetic field, residual atmospheric drag force, and solar pressure. The results showed a good environment
for studying attitude in LEO, which will allow analysis of future attitude determination and control systems.
Keywords: Orbital Motion. Nanosatellite. Low Earth Orbit. Orbital Simulation.

Resumen: Este trabajo describe la simulacion de la trayectoria y actitud de un nanosatélite en orbita de baja altitud
(LEO). La simulacion, implementada en Matlab/Simulink, considera las fuerzas perturbadoras mas significativas,
como el gradiente de gravedad, el campo geomagnético, la resistencia atmosférica residual y la presion solar. Los
resultados demuestran un entorno favorable para el estudio de la actitud en LEO y permiten analizar futuros
sistemas de determinacion y control de actitud. Se utilizan ecuaciones clasicas de trayectoria sin tener en cuenta
las derivas. El enfoque contribuye al desarrollo de tecnologias espaciales y misiones de nanosatélites.
Palabras-clave: Movimiento Orbital. Nanosatélite. Orbita Terrestre Baixa. Simulacion Orbital.
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Introducio e Contribuicao

Os nanossatélites sao uma classe emergente de satélites pequenos que ganharam
destaque na industria espacial nas ultimas décadas. Em comparacdo aos satélites tradicionais
de médio e grande porte, eles apresentam baixo custo, rapido ciclo de desenvolvimento e
facilidade de langamento por diversos veiculos. Essas caracteristicas possibilitaram a difusdo
global da construcdo de nanossatélites envolvendo empresas, centros de pesquisa,
universidades, grupos estudantis dentre outros.

Essas caracteristicas conferem uma relevancia significativa ao planejamento de missoes
e a construcdo de nanossatélites no setor espacial. At¢ meados de 2022, mais de 2000
nanossatélites com tamanhos entre 0,25U e 27U foram langados em todo o mundo, onde 1U
equivale a um volume de 10cm? (10x10x10 cm), e espera-se que ocorram mais de 2000
langamentos adicionais entre 2022 e 2027 (Kulu, 2022). Com a consolidacao desses satélites e
os avangos continuos da tecnologia, espera-se uma ampla gama de aplicagdes, incluindo
monitoramento terrestre, transporte de cargas Uteis, experimentos em microgravidade e
aplicagoes especializadas.

Nesse sentido, um dos aspectos essenciais de um satélite € o sistema de determinacao e
controle de atitude (ADCS — do inglés, attitude-determination and control system). A atitude
representa a orientagdo espacial de um corpo em relacdo a um sistema de coordenadas de
referéncia, sendo possivel representa-la, matematicamente, de varias formas, como matriz de
rotagdo (matriz DCM), quatérnion, angulos de Euler, dentre outros. Portanto, o ADCS ¢ o
subsistema responsavel pelo controle da orientacdo espacial do satélite (Markley; Crassidis,
2014).

Dependendo da finalidade de um nanossatélite, ¢ essencial que o ADCS atue
corretamente para que os demais subsistemas e atividades funcionem corretamente. Ademais,
com o aumento tecnoldgico embarcado em nanossatélites, cada vez mais, futuras missdes com
fungdes especificas e especializadas irdo requerer um ADCS preciso. Por exemplo, em
aplicagdes de sensoriamento remoto, o apontamento correto do satélite ¢ imprescindivel. No
entanto, muitos nanossatélites, incluindo os de varias missdes brasileiras em andamento, ndo
possuem um sistema de controle de atitude ativo, que normalmente ¢ implementado por meio
de atuadores magnéticos e/ou rodas de reacao (Polat, H. C.; Virgili-Llop, J.; Romano, M.,

2016).
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O desenvolvimento, planejamento e testes de sistemas ADCS, geralmente, envolvem
um processo que comeca com simulagdes, frequentemente utilizando técnicas de simulacao
baseada em modelos (MDB — do inglés, Model Based Design), como no software
Matlab/Simulink, e posteriormente passa para técnicas de simulagdo envolvendo software-in-
the-loop e hardware-in-the-loop. Nesse processo, também ¢ comum o uso de bancadas
especificas de teste para avaliar hardware e solugdes relacionadas ao ADCS de pequenos
satélites. Por exemplo, sistemas de geragdo de campo magnético (Piergentili; Candini; Zannoni,
2011; Batista et al., 2018) sao amplamente usados nestas solu¢des, como em Klesh ez al. (2009),
Haddox (2014), Brewer (2012) e Poppenk, Amini, Brouwer (2007), ¢ em conjunto com mesas
de sustentacdo por ar rotacionais (air-bearing tables), como em Silva (2019) e mencionado por
Brewer (2012).

No entanto, muitos desses sistemas utilizam modelos complexos de simulagdo dindmica
ou solugdes comerciais, como a ferramenta Ansys Systems Tool Kit (STK) (Klesh et al., 2009;
Haddox, 2014; Brewer, 2012). O custo de uma licenga da ferramenta STK ¢ geralmente alto,
alcancando centenas de milhares de dolares. Além disso, simulacdes de orbitas complexas e
modelos orbitais levam em consideragdo diversos fatores que, nem sempre, sdo essenciais para
o estudo do controle de atitude. Portanto, essas solugdes levam a um custo financeiro ou
computacional elevado, o que inviabiliza o inicio dos estudos em certos cendrios ou nao sao
adequados em sistemas com uma proposta de baixo custo para testes de ADCS de
nanossatélites.

Nesse contexto, a principal contribui¢do deste trabalho € propor uma simulacao baseada
em modelo, no software Matlab/Simulink, que reproduza a trajetéria de oOrbitas terrestres
baixas, a dinamica e a cinematica do nanossatélite durante essa oOrbita, bem como as
perturbagdes gravitacionais, magnéticas, de pressdo solar e arrasto atmosférico que afetam o
satélite. Além disso, as caracteristicas da érbita e do satélite simulado podem ser definidas pelo
usudrio como parametros.

Uma vantagem dessa simulacdo ¢ o seu baixo custo computacional, o que a torna
adequada para a geracdo de codigos embarcados para simulagdes do tipo software € hardware-
in-the-loop. A implementacdo proposta também fornece uma ferramenta fundamental para o
estudo de ADCS em um ambiente de simulacdo baseado em modelos. Vale ressaltar que a

simulacao contribui para o estudo de sistemas ADCS quando o objetivo ¢ simular uma ou mais
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orbitas com o intuito especifico de analisar o comportamento do ADCS e a dinamica/cinematica
do satélite em um curto intervalo de tempo. Diferentemente de outros modelos mais complexos,
que podem levar em conta o comportamento orbital e outros pardmetros, normalmente
considerados em simulac¢des desse tipo e voltadas ao estudo do comportamento da érbita ao
longo de toda a missao espacial. Essas simulagdes, por exemplo, podem ter o objetivo de estudar
a trajetoria de uma orbita ao longo de anos para avaliar o decaimento de um nanossatélite.

Adicionalmente, a simula¢dao implementada serd usada como parte do ambiente de teste
de sistemas de determinacdo e controle de atitude disponivel no Laboratorio de Sistemas
Embarcados e Instrumentacdo do Departamento de Engenharia Elétrica da Universidade
Estadual de Londrina. Esse laboratério possui uma plataforma de simulagdo hardware-in-the-
loop (HiL) para testes de sistemas de determinag¢ao de atitude com sensores magnéticos, descrita
inicialmente em Batista (2016).

Anteriormente a este trabalho, simulacdes HiL utilizando a plataforma de geracdo de
campo magnético enquanto simulando oOrbitas terrestres baixas, possuiam limitagdes devido ao
custo computacional de simulagdes tipicas usando modelos como o SPG4 (modelo simplificado
de perturbagdes em orbitas), testadas em Batista (2016). Neste trabalho, um hardware modular
dSPACE era responsavel pelo processamento da simulag¢do, garantindo que a execucgdo do
modelo e a compatibilidade da interface com os demais elementos da plataforma ocorressem
em tempo real. Todavia, este hardware possui um custo elevado, possivelmente ndo adequado
para um laboratdrio de baixo custo focado em nanossatélites, além de ndo possuir interfaces
totalmente adaptadas para tais sistemas, causando limitantes consideraveis na performance da
geragao de campo magnético.

Com o ambiente novo desenvolvido em Matlab/Simulink, a plataforma hardware-in-
the-loop do grupo de pesquisa poderd usar hardwares de baixo custo customizados para os
hardwares e elementos existentes na plataforma, além de permitir a realizacdo de novas
simulacdes e contar com esta em futuros testes de sistemas de determinacao de atitude. Por
exemplo, o hardware modular dASPACE podera ser substituido por kits de desenvolvimento de
microcontroladores a baixo custo, por exemplo, com processadores ARM Cortex-M3 ou M4,
com suporte a geracdo de codigo automadtica pela ferramenta Matlab/Simulink. Assim, esse

trabalho também contribuiu especificamente ao sistema disponivel no Laboratorio supracitado.
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Visando contribuir nestes aspectos, este trabalho apresenta todas as etapas
implementadas na simulacdo desenvolvida em Matlab/Simulink, além de um conjunto de
resultados que demonstram como o sistema € capaz de simular a trajetdria de diferentes orbitas
terrestres baixas, a dinamica e a cinematica de um nanossatélite nesta 6rbita, bem como as
perturbagdes existentes devido ao gradiente de gravidade, ao torque magnético, a pressao solar

€ ao arrasto atmosférico.

Organizaciao do trabalho

O restante deste trabalho ¢ organizado da seguinte forma. Na proxima se¢do, sao
apresentados o conceito da simulagdo proposta e uma discussdao geral de cada uma das
principais etapas. Na sequéncia, ¢ descrita a metodologia utilizada na implementag¢do e na
analise que serd feita. As se¢des subsequentes discutem e aprofundam a implementacdo de cada
uma das etapas da simulacdo, apresentando seus elementos tedricos, suas referéncias e suas
especificidades dentro da implementagdo feita no software Matlab/Simulink. Finalizada a
apresentacao do sistema proposto, o trabalho apresenta os resultados para demonstragao da

simula¢do desenvolvida, seguido da discussao dos resultados.

Visao geral da simulacio proposta

Como dito na introducao do trabalho, o objetivo ¢ a implementacdo de simulacao
baseada em modelos e que possa ser usada em futuros trabalhos no estudo de sistemas de
determinagdo e controle de atitude para nanossatélites em oOrbitas terrestres baixas (LEO). Para
tal, o modelo proposto e desenvolvido pode ser subdivido em trés principais etapas:

1. Simulac¢ao Orbital: responsavel por reproduzir a trajetéria de um nanossatélite durante
uma LEO, calculando as coordenadas no espago dessa oOrbita e a respectiva latitude,
longitude e altitude do satélite, a partir dos parametros (dados de entrada) que descrevem
as caracteristicas da orbita.

2. Simulac¢ao das Perturbacgées: reproduzir, considerando a orbita simulada e a atitude
do satélite (calculada na simula¢do do proximo item), os efeitos de perturbacdes
causados no nanossatélite devido ao arrasto atmosférico, ao gradiente de gravidade, ao

campo magnético terrestre e pressoes decorrentes dos raios solares.
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3. Simula¢do da Dindmica e Cinematica: reproduzir a dindmica ¢ cinematica do
nanossatélite, utilizando as equag¢des de Euler e cinematica de quatérnions,
respectivamente, a partir dos pardmetros (dados de entrada) que descrevem as
caracteristicas estruturais do nanossatélite.

Para melhor entendimento da proposta, a Figura 1 mostra um diagrama geral do sistema

proposto.

Figura 1 — Diagrama geral do sistema proposto e implementado em Matlab/Simulink para

simulagao orbital, da dinamica e cinematica e das perturbacdes de nanossatélites.
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Orbitais Orb.
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I
Etapa para estudos futuros
Usando a Simulacéo proposta

Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Os parametros que descrevem as caracteristicas da orbita e aqueles que descrevem as
caracteristicas estruturais do nanossatélite sao dados de entradas configurados pelo usudrio. A
partir das caracteristicas da Orbita configurada, o primeiro conjunto implementado ¢
responsavel por simular a trajetoria do nanossatélite. O segundo conjunto implementado simula
os torques gerados pelas perturbagdes citadas anteriormente. Nota-se que as perturbagdes sao
dependentes da orbita simulada, dos parametros do nanossatélite e da atitude calculada a partir
da simulagdo dindmica e cinematica. Além disso, as perturbacdes e arrastos também causam o

decaimento orbital (mudanga nos parametros orbitais), no entanto, o foco da simula¢do sdao
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sistemas de determinagdo e controle de atitude, cuja analise pode ser realizada em um nimero
pequeno de oOrbitas e desconsiderando o decaimento orbital.

Na sequéncia, o sistema realiza a soma de todos os torques gerados, bem como de um
eventual torque do sistema de controle de atitude, discutido na sequéncia, e alimenta a etapa da
dindmica e cinematica da simulacdo. Nesta, as equacgoes de Euler sdo usadas para determinar a
aceleracdo e velocidade angular, a partir do torque de entrada e dos parametros do CubeSat, e
na sequéncia a cinemadtica de quatérnions € utilizada para calcular a atitude do nanossatélite a
partir da velocidade angular.

E importante observar que o diagrama da Figura 1 mostra uma representa¢io genérica
do sistema de determinacdo e controle de atitude. Ou seja, a simulagdo implementada tem
exatamente como objetivo prover informagdes para que futuros trabalhos possam estudar e
testar diferentes topologias e técnicas para o controle da atitude do nanossatélite. Caso um
sistema de controle esteja sendo testado, o torque resultante deste ¢ somado aos torques de

perturbacgdo antes de alimentar o bloco da dindmica.

Metodologia

As secdes subsequentes descrevem detalhadamente cada uma das etapas da simulagao,
as principais referéncias e conceitos tedricos necessarios as implementagdes e eventuais
solucdes no software proposto. Toda a simulacao foi implementada utilizando a ferramenta de
programacdo baseada em modelos no soffware Matlab/Simulink. O ambiente do Simulink
permite implementar simulagdes MBD de sistemas dindmicos permitindo a integracdo de
variaveis no tempo de forma simplificada. Adicionalmente, ¢ possivel personalizar blocos
implementados em Matlab para resolver etapas especificas da simulagao.

Outra vantagem do Simulink ¢ a possibilidade de compilar e gerar coddigos automaticos,
em diversas linguagens, para microcontroladores (sistemas embarcados). Dessa forma, a
simulacdo desenvolvida pode ser usada como um modelo virtual para avaliar orbitas e sistemas
de determinagdo e controle de atitude em nanossatélites, e, futuramente, ser aplicado em
préximos trabalhos pelo grupo de pesquisa na validacdo de software, hardwares, e utilizar as
simulagoes in-the-loop como prototipagem rapida de futuros sistemas (MathWorks, 2023).

As implementagdes e resultados que serdo apresentados na sequéncia utilizam o

ambiente de Simulink programado para realizar simulagcdes com um periodo fundamental fixo
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de 100 ms. Assim, as integracdes feitas pelo Matlab/Simulink tém essa taxa, € o
Matlab/Simulink seleciona automaticamente a técnica de integracao do Solver. Este tempo se
mostrou suficiente para os casos demonstrados, tanto para a propagagao orbital quanto para a
dindmica de atitude. Entretanto, dependendo da implementacgdo de controle ativo, da amplitude
das perturbacdes analisadas ou dinamicas com velocidades angulares maiores, pode ser
necessario reduzir significativamente esse intervalo. A desvantagem decorrente sera o
incremento no custo computacional da simulagdo. E notavel que futuros trabalhos podem
adaptar facilmente a simulagdo proposta para rodar em outras taxas, bem como usar tempos

fundamentais (e do So/ver das integracdes) distintos para cada uma das subetapas.

Simulacio orbital

O primeiro componente de uma simulagao orbital ¢ a defini¢do do formato de seu plano
orbital. O plano orbital corresponde ao plano de referéncia da oOrbita, situado no sistema de
coordenadas referencial Geocéntrico Equatorial Inercial (GEI) com origem no centro da Terra,
onde ¢ estabelecida sua projecao bidimensional. A principio, € necessario entender os principais
parametros que geram essa projecao (Kuga; Carrara; Rao, 2012), ilustrados na Figura 2 e

discutidos a seguir.

Figura 2 — Representacao dos parametros que descrevem um plano orbital.
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Semieixo maior (a): corresponde ao maior semieixo que define uma elipse orbital, dado em

[ (M

3
onde u = 3,986 - 10° é a constante gravitacional terrestre em ksﬂz e P ¢ o periodo orbital em

km, calculado da seguinte maneira:

segundos.
Excentricidade (e): a excentricidade define o “achatamento” da elipse orbital, quanto maior for
a excentricidade mais achatada sera a orbita. Caso a excentricidade seja igual a zero, a Orbita
sera circular.
Anomalia média (M): ¢ a conversao para angulo do tempo em que o corpo passou pelo perigeu
da orbita, calculada da seguinte forma:

M=2(t-T), 2
onde (t — T) € o tempo desde que o objeto passou pelo perigeu.
Anomalia excéntrica (u): ¢ o angulo entre o perigeu e a posi¢cdo do corpo, a partir do ponto
central da elipse, calculado usando a anomalia média, da seguinte maneira:

u =M + esin(u), 3)
onde ¢ importante notar que a equacao ¢ transcendental, ou seja, possui a variavel de interesse
em ambos os lados da igualdade sem que seja possivel isolar a mesma. Assim, nao € possivel
resolver a equagdo de forma analitica e ¢ necessario o uso métodos numéricos para resolugao.

Obtidos os parametros apresentados anteriormente, ¢ possivel calcular a posi¢do do

satélite nos eixos do plano orbital, de acordo com as especificagdes definidas, seguindo:

x = a(cos(u) —e), 4)
y =asin(wvI—e?, 6]
Ipo = [x y]T’ (6)

onde x e y sdo as coordenadas de posi¢cdo do satélite nos respectivos eixos do plano orbital e
Iy, € 0 vetor de posigdo do satélite no plano orbital.

Em seguida, ¢ feita a transi¢do do plano orbital para trés dimensdes, situando a oOrbita
no espago definido pelo sistema de coordenadas GEI. Para realizar essa transi¢ao sao feitas trés
rotacdes nas coordenadas do plano orbital, utilizando os seguintes angulos que definem uma

orbita tridimensional, ilustrados na Figura 3 e apresentados a seguir.
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Figura 3: Ilustragdo de uma orbita situada no sistema de coordenadas GEI e seus parametros.

Perigeu

Plano
Equatorial

Equindcio

Vernal
Nodo
Ascendente
Apogeu

X
Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Angulo do nodo ascendente ((1): ¢ o angulo entre o ponto vernal € o ponto em que o corpo
cruza o plano de referéncia orbital, sendo usado como argumento em uma rotacao no eixo z

aplicada nas coordenadas do plano orbital, da seguinte forma:

cos(}) —sin(Q2) 0
sin(Q)) cos()) O
0 0 1

Angulo de inclinacdo orbital (i): é o angulo de inclinacio entre a 6rbita e o plano equatorial de

R,(Q) = (7

referéncia, sendo usado como argumento em uma rotagao no eixo x da seguinte forma:

1 0 0
R, (i) = [0 cos(i) —sin(i)]
0 sin(i) cos(i)

(8)

Angulo de argumento do perigeu (w): é o angulo entre o ponto do nodo ascendente e o ponto
de perigeu da orbita ja localizada no espaco, sendo utilizado como argumento em uma rotagao
no eixo z da seguinte maneira:

cos(w) -—sin(w) 0
] (€))

R,(w) = [sin(w) cos(w) 0
0 0 1
Com esses parametros e rotacdes, € possivel equacionar uma rotacao final R, que faz

a transi¢@o do plano orbital para o plano localizado no espaco tridimensional de acordo com as

especificagdes desejadas:
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Rorp = R (Q) Ry (D) R, (w) (10)

Para se obter o vetor de posicdo do satélite na orbita tridimensional r;g;, aplica-se a

matriz de rotagdo R,,; no vetor de posi¢do no plano orbital r,,:

Teer = RorpTpo = X v Z]T, (11)
onde X, Y e Z sdo as coordenadas de posi¢ao do satélite nos respectivos eixos do sistema de
coordenadas GEIL

Por fim, sdo feitos os calculos necessarios para se obter os dados de latitude e longitude
da posi¢ao do satélite em relacdo a superficie terrestre, durante a orbita. Primeiramente ¢

necessario criar uma matriz de rotagdo R,(6) que representa o movimento de rotacdo da Terra:

cos(f) sin(@) 0 o
R,(0) = |—sin(8) cos(8) 0, 0= 86400 t, (12)
0 0 1

onde 6 ¢ o angulo de rotagdo da Terra e t € o tempo atual da simulagdo, assumindo que o sistema

referencial girante e o GEI estejam alinhados no instante t = 0.

Aplicando a rota¢ao R,(6) no vetor de posicao Isy;, obtemos um novo vetor Iggr, que
representa a mudanga de posi¢ao do satélite no sistema de coordenadas Geocéntrico Equatorial
Terrestre (GET), similar ao GEI, porém com eixos que acompanham o movimento rotacional
da Terra:

roer = R, (O)r6e = [Xr Yr Z7]" (13)

Assim, € possivel construir os seguintes vetores auxiliares que serdo usados nos

proximos célculos:

w=[100]", u=I[X; Yr 0], (14)
onde w ¢ o vetor auxiliar empregado na obtengdo da longitude e u o vetor usado na obtengao
da latitude.

A légica usada para calcular os dados de latitude do veiculo aeroespacial consiste em
encontrar o angulo entre o vetor rgpr € 0 vetor auxiliar u. O angulo entre esses dois vetores
corresponde a latitude da posicdo do satélite, pois u representa a projecao do vetor rggr no

plano de referéncia equatorial. Esse angulo pode ser obtido da seguinte maneira:
Tger - U )

drat = arccos(
“ Irger|ul

(15)

onde ¢;,; € 0 angulo de latitude em radianos.
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A logica para o angulo de longitude segue o mesmo raciocinio anterior, porém agora
deve-se calcular o angulo entre o vetor u e o vetor w. O angulo entre esses vetores pode ser
considerado a longitude do satélite, pois, ambos se encontram no plano de referéncia equatorial,
sendo w fixo e alinhado com a posi¢ao inicial do satélite nesse plano. O célculo ¢ feito da

seguinte maneira:

wW-u 16)
A = arccos (—), (
tong |w]|ul

onde 44,4 € 0 dngulo de longitude em radianos.

Eclipse orbital

Para satélites em orbita LEO, um eclipse pode durar cerca de um ter¢o de revolugdo
orbital. Durante esse periodo ndao hé obten¢ao de energia para o sistema de poténcia e nem para
o controle térmico do veiculo. Ademais, o Sol ndo se encontra disponivel como ponto de
referéncia para o sistema de controle de atitude (Noomen, 2012). A Figura 4 ilustra a condi¢ao

de eclipse e as variaveis envolvidas em sua determinagao.

Figura 4 — Ilustragdo da regido de eclipse e seus parametros.

plano
orbital

envelope de
sombra

equador

Fonte: Adaptado de Escobal (1976).
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Na Figura 4, o vetor R, representa a posi¢ao do Sol no sistema de coordenadas GEI, o
angulo ¥ ¢ o angulo entre a direcao do Sol e a diregcdo do satélite, e r representa a posicao do
satélite em relacdo ao GEI, podendo ser decomposto nos vetores d (cateto oposto ar) e a (cateto
adjacente ar).

As condig¢des primarias para que o satélite se encontre em uma regido de eclipse sdo:

Y > 90°
a<Rr a7
onde R € o raio da circunferéncia da Terra em metros.
O angulo Y e o vetor a podem ser obtidos por:
1) = arccos (—Ro Toer )
[IRoTges|| (18)

a = rggsin(yY)

Torques de disturbio

Durante o percurso de uma 6rbita LEO, ha a presenca de fendmenos da natureza capazes
de causar torques de disturbio significativos no corpo do satélite, perturbando sua atitude. Esses
torques sao causados pelo gradiente de gravidade, pelo campo magnético terrestre, pela forga
de arrasto atmosférico e pela forga de pressdo dos raios solares.
Torques de disturbio: devido ao gradiente de gravidade

A forga gravitacional depende da distancia e da orientacao do objeto em relagao a Terra.
Dessa forma, cada elemento de massa do veiculo aeroespacial esta sujeito a uma forca diferente.
Essa variagdo de for¢a produz um torque quando a massa do satélite ndo ¢ perfeitamente
distribuida. Pode-se referir a esse fendmeno como gradiente de gravidade (Wertz, 1978).

A equagdo que descreve o torque causado pelo gradiente de gravidade em um satélite

orbitando ao redor da Terra foi baseada em Robson (2018), da seguinte maneira:

ng “ || —— Fegr X [RIplp]TGes (19)
IB

onde Tng ¢ o torque de gradiente de gravidade sentido pelo corpo do satélite em N-m, F;5; € 0
vetor unitario de posicdo do satélite no sistema de coordenadas GEI, R, ¢ a matriz de rotacio
transposta que leva do GEI ao sistema de Coordenadas Fixo ao Corpo do satélite (CFC) e I ¢

a matriz de inércia do corpo em kg - m?.
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Torques de disturbio: devido ao campo magnético terrestre

Em trajetorias orbitais LEO, o campo magnético terrestre possui intensidade suficiente
para interagir com os dipolos magnéticos residuais presentes no satélite, provindos de seus
demais componentes elétricos e eletronicos. Essa interagdo acaba gerando uma forca magnética
capaz de causar um torque de disturbio na atitude do veiculo. O torque de disturbio gerado pela
forga magnética ¢ modelado da seguinte forma:

TZ, = m5, x [R] B] (20)
onde T2, é o torque magnético sentido no corpo do satélite, mZ, ¢ o vetor dos dipolos
magnéticos residuais em cada eixo principal do corpo, em A-m? e B¢ o vetor do campo
magnético terrestre em cada eixo do sistema de coordenadas GEI, em Tesla, dado pelo modelo

IGRF-12.

Torques de disturbio: devido ao arrasto atmosférico

A densidade atmosférica diminui quanto maior for a altitude orbital. Por esse motivo,
as orbitas LEO possuem maior densidade atmosférica quando comparadas as orbitas de maior
altitude. Devido a essa densidade atmosférica elevada, o arrasto atmosférico em orbitas LEO
tem intensidade significativa e deve ser levado em conta na hora de se modelar os torques de
disturbio presentes nesse tipo de orbita.

A forga de arrasto atmosférico surge devido ao impacto das particulas atmosféricas na

superficie do corpo em orbita, sendo modelada da seguinte forma:

1 2 21
Ffi = _ECdp“Vrelll Adivfel
onde FABi ¢ a forca de arrasto atmosférico na face de indice i do corpo em Newtons, C; € o

coeficiente de arrasto atmosférico medido através de testes empiricos no material do corpo, p €
o valor da densidade atmosférica (dado pelo modelo NRLMSISE-00) em % na altitude em que
o satélite se encontra, ¥5,; é o vetor da velocidade relativa do satélite no sistema de coordenadas
do corpo em relagdo a0 movimento de rotagéo da Terra e Ay, € 0 valor da area de incidéncia da

face de indice i atingida pelas particulas atmosféricas em m?, podendo ser calculada do seguinte
modo:

Ad =A; (n rel (22)
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onde A; é a area total de uma das faces do satélite e (fi? - 92,)) ¢ o produto escalar entre o vetor

unitario perpendicular a face de indice i do satélite fif e o vetor unitario da velocidade relativa

Para determinar se uma das faces esta sofrendo os efeitos do arrasto ou ndo, &€ necessario
saber se o vetor fif forma um angulo entre £90° graus com o vetor ¥2,;, ou seja, quando

(A? - 95,)) > 0. Portanto, a forca FA se aplica em cada face na seguinte configuragao:

1 2
ot - [~SCarlvll st secat 520 >0 N
l
0, se (ﬁ? : ‘71)?el) <0
A forga de arrasto em cada superficie ird produzir um torque em relagdo ao centro de

massa do satélite. O torque ¢ equacionado da seguinte forma:

n

5 = Z(rcpi X FZ), (24)

i=1
B & " . . e
onde Ty € o torque de arrasto atmosférico e r,p, € 0 vetor que liga o centro de massa do satélite

ao ponto de centro de pressdo da forca de arrasto na respectiva face do satélite.

Torques de disturbio: devido a radiagao solar

Assim como o choque com particulas atmosféricas, a incidéncia de radiacdo
eletromagnética na superficie do veiculo gera perturbagdes de torque. A fonte de radiagdo pode
ser variada, porém a principal ¢ oriunda da radiacao direta do Sol (Wertz, 1978).

Geralmente, forcas e torques produzidos pela radiagdo solar tendem a ser menores para
satélites em orbitas LEO. A pressdo solar comeca a ser mais predominante em maiores altitudes,
onde o gradiente de gravidade, torque magnético e arrasto aerodindmico se tornam
insignificantes devido a sua dependéncia pela proximidade a Terra (Robson, 2018).

O torque por pressao solar ¢ modelado de maneira similar ao arrasto atmosférico, no
sentido de que se deve calcular a forca exercida em cada face e, em seguida, calcular o torque
produzido por essa forca em relagao ao centro de massa do corpo. Para o caso da radiagao solar,
existem trés tipos de for¢a que podem atuar nas faces do satélite, dependendo do tipo de
incidéncia da luz solar (Menegaldo, 2020). A primeira delas é for¢a quando ocorre a absor¢ao

total na superficie, equacionada da seguinte maneira:

Frq, = VPsp[crq(—cos(8) if + sin(6) §7)]4,qq, (25)
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onde F,,, € a forga de radiagdo absorvida, v € uma varidvel binaria que indica o periodo de
eclipse, ¢, € o coeficiente de radiacao absorvida, 6 ¢ o angulo de incidéncia entre a radiagao
solar e a normal da superficie, S? é o vetor unitario paralelo a superficie e com a mesma direcio
do vetor de incidéncia solar € A,q4; € 0 valor da drea da face irradiada pelo raio solar, podendo
ser calculada da seguinte maneira:

Aradi = Al(ﬁlB : fSC)) (26)
onde £, ¢ o vetor de diregdo do Sol em relagdo ao sistema de coordenadas fixo ao corpo do
satélite.

O segundo caso ¢ o da for¢ca quando ocorre a reflexdo dos raios solares na superficie,
equacionada pelo seguinte modo:
Frri = 17P5p [(Crr -1 COS(G) ﬁ? + (Crr - 1)Sin(9)§?]‘4radi , 27
onde ¢, € o coeficiente de radiacao refletida.
Por ultimo, temos a for¢a quando ocorre a difus@o da radiacdo solar na superficie do

satélite, equacionada da seguinte maneira:

2 R . R 28
F.q, = vPy [— (COS(Q) §Crd) iy + sm(H)Sf] Araa; 9

A forca total causada pela pressao solar ¢ a soma dos trés tipos de forca anteriores,
seguindo a mesma condigdo apresentada no caso do arrasto atmosférico, tendo como diferenca
o uso do vetor de direciio do Sol em relaciio ao sistema de coordenadas fixo ao corpo fiz, ao
invés do vetor de velocidade relativa, da seguinte maneira:

Frq, + Fr, + Frg, se (7 - F5) >0
Fsoli = (29)

0, se (A% -f,) <0
O célculo final do torque por pressao solar ¢ dado pela mesma férmula apresentada no

arrasto atmosférico, utilizando o vetor do centro de massa do satélite:

n
Tfol = Z(rcpi X Fsoli)’ (30)
i=1

onde T, ¢ o torque por pressio solar e Fq,; é a somatoria das forcas dos diferentes tipos de
L

incidéncia solar.
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Dindmica e Cinematica

A descricao da dinamica rotacional de um corpo rigido, ou seja, a relacao entre as forgas
e grandezas que atuam nesse tipo de movimento, ¢ feita pelas chamadas Equacdes de
movimento de Euler.

Definindo a matriz de inércia do corpo do satélite Iy e sua velocidade angular total w

Ccomao:
Ixx Ixy - xz
I =|Lx Ly -l @ [ ] (31)
_sz Izy z

onde Iy, I,y € I,, sdo os momentos de inércia dos eixos x, y € z do sistema de referéncia do
corpo € Iyy, Ly, Iy, I, 15 € 15y, 80 0s produtos de inércia do satélite, obtemos a Equagdo de
Movimento de Euler da seguinte forma:

M=I®+(wXIzw), (32)
onde M ¢ o vetor de torque resultante.

Essa equacao ¢ capaz de descrever por completo a dindmica de rotacdo de um corpo
rigido, pois relaciona os torques com as grandezas de velocidade e a aceleragdo angular para
cada eixo do corpo. Assim, ¢ possivel manipular a equacdo para se obter a aceleracdo angular
resultante dos torques aplicados no corpo, do seguinte modo:

=17 M - (0 X Izo)] (33)

Considerando que os eixos de referéncia do corpo sejam coincidentes com os eixos
principais de inércia, condigdo essa que torna os produtos de inércia nulos, a equacao (33) pode
ser expandida para cada um dos eixos e evidenciando o acoplamento entre a dinamica dos eixos
principais:

M, = Loy, + wyw, (I, — 1)
My, = L6y + wew, (I, — 1) (4
M, = Lw, + wyw, (I, — )

Essas equacdes demonstram a interdependéncia entre os movimentos angulares em cada
eixo principal, mostrando que o movimento em um eixo sempre ira sofrer uma interferéncia
gerada pelo movimento nos outros €ixos.

A cinematica ¢ a parte da mecanica interessada em descrever 0 movimento € a posi¢ao

dos objetos sem se preocupar com as forgas que o causam, sendo a dinamica responsavel por
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essa ultima parte. Foi adotado o quatérnion como forma de representar a cinematica da atitude
neste trabalho, devido as suas vantagens em relagao a outros métodos (Kuipers, 2002), definido
como:

q=dqo+q=qo+iq +jq, + Kq; (35)
onde q ¢ o nimero quatérnion, g, ¢ a parte escalar e q ¢ a parte vetorial do quatérnion. Para
obter-se o quatérnion que representa a atitude do satélite em relagdo ao sistema de coordenadas
orbital, € necessario, primeiramente, obter a derivada do quatérnion através da seguinte equagao

apresentada em Sidi (2000):

.1, 36
q=-I1q (30
definindo a matriz antissimétrica [Q'] como:
0 W, Ty, Wy
- 0
y x z

—wy —w, —w, 0
Apos o célculo da derivada, basta integrar o resultado para obter-se o quatérnion que
representa a atitude do satélite em cada instante de tempo. Na Figura 5 ¢ mostrado um diagrama

exemplificando o processo conjunto da dindmica e cinematica do corpo.

Figura 5 — Diagrama da dindmica e cinematica.

Posicao e
velocidade
orbital
\ 4 Matriz | do
nanossatélite
Gradiente de
gravidade
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magnético M 1[ (10)] o1 = Quatérnion
» O=1 [M-ox(o 1/s P J=—OXg 1/s P paraangul
— + > " 12 deEuler
orque de
arrasto * I t I
Presséao
solar

Fonte: Elaborado pelos autores (2023).
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Demonstraciao do simulador: Metodologia

Como a proposta do trabalho foi construir uma simulagdo de d6rbita e dinamica para
nanossatélites, houve a necessidade de obter informacgdes sobre as caracteristicas estruturais de
um nanossatélite real, a fim de tornar a simulagdo mais compativel com a situagdo real de uma
missdo aeroespacial.

As caracteristicas do nanossatélite usado no trabalho foram adaptadas de Menegaldo
(2020), onde ¢ proposto o CubeSat 1U hipotético fooSAT-A1, baseado em satélites funcionais
e ativos em missdes. A unica modificacao foi o uso de uma matriz de inércia diagonal, para fins

de simplificacdo. As caracteristicas estruturais do satélite sdo apresentadas na tabela a seguir:

Tabela 1 — Caracteristicas do nanossatélite simulado

Parametro Valor
Dimensao 1U (10cm X 10cm X 10cm)
Massa 1,33 kg
218,75 0 0
Matriz de inércia [I5] 0 220,14 0 107° kg m?
0 0 219,87

Centro de massa [2,02,0 —2,0]T 1072m
Coeficiente de arrasto (Cy) 2,1
Coeficientes de superficie (¢4, Crr € Crg) 0,79, 0,04 ¢ 0,17
Dipolo magnético residual (mZ,.) [-0,14 — 0,12 — 19,32]T 10~3Am?
Fonte: Adaptado de Menegaldo (2020).

Para demonstrar de maneira clara o funcionamento da simula¢do construida, foram
simuladas duas orbitas com parametros distintos. As duas Orbitas sdo circulares, porém a
primeira apresenta uma trajetoria equatorial e altitude de 478 km, enquanto a segunda apresenta
uma trajetoria polar e uma altitude menor, de 278 km. As caracteristicas de cada 6rbita podem

ser conferidas na Tabela 2.

Tabela 2 — Principais caracteristicas das orbitas simuladas

Orbita Periodo Altitude [km] | Excentricidade Inclinacgao
[Minutos] [Graus]

Orbita 1 94 478 0 20°

Orbita 2 90 278 0 85°

Fonte: Elaborado pelos autores (2023).
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A primeira demonstracdo, para cada orbita, apresenta os resultados do ground tracking
da posi¢do do satélite em relagdo a superficie da Terra, de acordo com sua latitude e longitude,
permitindo analisar a trajetoria orbital da simulagdo. Em seguida, ¢ feita uma simula¢do com
velocidade angular inicial ndo nula para o satélite, sem interferéncia dos torques de distarbio,
visando observar a evolugao da velocidade angular e dos angulos de Euler (atitude) do corpo,
0 que permite analisar a dindmica e a cinematica da simulagdo. Apo6s essa demonstracao, sao
feitas simulacdes com a mesma velocidade angular inicial, porém, agora, com a presenga dos
torques de distirbio em cada orbita, a fim de verificar a interferéncia que esses disturbios
causam na atitude do satélite e na sua velocidade angular.

A metodologia detalhada da simulacao segue o sistema apresentado anteriormente na
Figura 1, sendo que os parametros configurados sdo separados em parametros orbitais e os do
nanossatélite. Para os pardmetros orbitais, além dos dados da Tabela 2, a simulagdo considera
que em t = 0 o corpo estd no perigeu da orbita, ou seja, T ¢ zero na equacao (2), e os angulos
do argumento do perigeu e da ascensao reta do nodo ascendente sdo zero graus. J& para os
parametros do nanossatélite, além dos dados de entradas vistos na Tabela 1, deve-se configurar
a atitude inicial e a velocidade angular inicial do satélite. Para a atitude, em ¢ = 0 o corpo esta
na propria referéncia do sistema de coordenadas orbital, enquanto que o modulo da velocidade

angular inicial ¢ de 0,2 rad/s.

Demonstraciao do simulador: Resultados da trajetoria orbital
Na Figura 6 sdao apresentados os resultados do ground tracking para cada orbita da

Tabela 1, simulando um periodo de 12 horas.

Figura 6 — Resultados do ground tracking para as duas oOrbitas simuladas.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).
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Os resultados demonstraram um comportamento correto para a trajetoria de cada 6rbita,
delimitando a latitude de acordo com as caracteristicas orbitais e apresentando um niimero de

revolugdes orbitais de acordo com o periodo de cada orbita.

Demonstracido do simulador: Resultados da dinimica e cinematica sem distirbios

A simulagao feita para verificar a dindmica e cinematica do corpo tem duracao de 5640
segundos (duragdo de uma revolugdo orbital de 94 minutos) e consiste em inicializar a
velocidade angular total do corpo com uma velocidade angular inicial de 0,2 rad/s. Assim, ¢
possivel obter um exemplo comparativo de como o corpo do nanossatélite se comporta sem a
interferéncia dos torques de distarbio.

Nas Figuras 7 e 8 ¢ possivel ver os resultados para as velocidades angulares e a atitude

do satélite, respectivamente.

Figura 7 — Velocidades angulares do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s
(aproximadamente 11,4°/s, ou aproximadamente 1,91 RPM) e sem a perturbagdo dos torques

de distarbio.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).
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Figura 8 - Angulos de Euler do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s e sem a

perturbacgdo dos torques de disturbio. Duragao total da drbita e grafico para 50 segundos.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Os resultados se mostraram condizentes com a teoria, gerando movimentos de acordo
com as equagdes acopladas de movimento de Euler (Eq. 34), onde o0 movimento em um eixo
sofre influéncia dos movimentos nos outros dois eixos. A velocidade angular total do satélite
permaneceu no valor de 0,2 rad/s inicial, como esperado, pois ndo houve nenhuma for¢a externa

capaz de alterar essa velocidade angular.

Demonstracao do simulador: Resultados com distiarbios

Finalizada a demonstragdo sem os efeitos dos torques de distirbio, na sequéncia sdao
feitos testes incluindo a a¢ao desses distlirbios no corpo do satélite. Para cada uma das orbitas,
primeiro sdo apresentados e discutidos os resultados dos torques gerados por cada um dos
disturbios, seguido da analise dos resultados da simulagdo da dinamica e cinematica.

Os resultados da intensidade dos torques de disturbios obtidos para a primeira orbita sdo

mostrados na Figura 9.
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Figura 9 — Intensidade dos torques de disturbio durante a 6rbita 1. (a) Torque devido ao
gradiente de gravidade. (b) Torque devido ao campo magnético. (c) Torque devido ao arrasto

atmosférico. (d) Torque devido aos disturbios solares.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Os resultados dos disturbios da Figura 9 mostram que, para as condi¢des da orbita 1 e
do nanossatélite simulado, o torque magnético possui a maior intensidade, na ordem de
magnitude de 10~7 N.m. Os demais torques estdo em ordens de magnitude inferiores, sendo na
ordem de 1078 N.m, 107° N.m e 107!° N.m, respectivamente, para o arrasto atmosférico, os
disturbios solares e o gradiente de gravidade. Também ¢ importante notar o periodo de eclipse
no grafico do torque por pressao solar, onde esse tipo de torque de disturbio ndo atua enquanto
o satélite se encontra na area de eclipse.

Neste tipo de nanossatélite em Orbitas baixas, de fato, ¢ esperado que o torque devido
ao campo magnético seja o distarbio de maior intensidade frente aos demais. Estes resultados
também se mostram coerentes quando comparados a valores obtidos em outros trabalhos da
literatura, como em Menegaldo (2020) e Robson (2018). Nota-se que o modelo de distirbios
desenvolvido ¢ simplificado, portanto ndo cabendo comparagao direta com os trabalhos acima.
Desse modo, os resultados demonstram que o simulador tem resultados coerentes para ser

aplicado em futuros estudos de sistemas de determinagdo e controle de atitude.
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As Figuras 10 e 11 mostram as velocidades angulares e atitude do satélite,

respectivamente, sob os efeitos dos torques de distarbio durante a 6rbita 1.

Figura 10 - Velocidades angulares do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s e com a

atuacao dos torques de distirbio durante a orbita 1.

03 = =Velocidade angular total ~——Velocidade angular no eixo Y
— ——\Velocidade angular no eixo X =—Velocidade angular no eixo Z
»

5 0.2
o
o 0.1
3
o 0
o
3 0.1
g .
—\ /
-0.2 B
1 | 1 1 1
0 1000 2000 3000 4000 5000
Tempo [s]

Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Figura 11 - Angulos de Euler do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s e com a atuagao

dos torques de distirbio durante a 6rbita 1.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

-200

Pelos resultados mostrados nas figuras, € possivel verificar que os torques de disturbio

causaram interferéncias na atitude e velocidades angulares do satélite, quando comparadas aos
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resultados dos testes sem os disturbios. A velocidade angular ndo permaneceu nos 0,2 rad/s

inicial, devido a atuagdo das forcas de torque externas.

Na Figura 12 sdo apresentados os resultados da intensidade dos torques de distirbio

durante a segunda orbita.

Figura 12 — Intensidade dos torques de distirbio durante a orbita 2. (a) Torque devido ao

gradiente de gravidade. (b) Torque devido ao campo magnético. (¢) Torque devido ao arrasto

atmosférico. (d) Torque devido aos disturbios solares.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Devido a menor altitude da orbita 2, os torques de distirbio apresentaram maior
intensidade como um todo durante a trajetoria orbital, com excecio do torque solar. E destacada
a importancia da relagdo entre a altitude orbital e o valor da densidade atmosférica, onde o
torque por arrasto atmosférico da orbita 2 apresentou intensidade de uma ordem de magnitude
maior quando comparado ao resultado da d6rbita 1. Também ¢é possivel notar o aumento da
intensidade do torque magnético quando o satélite passa pelos polos da Terra, devido a
inclinagdo de 85 graus da trajetoria orbital. Outro detalhe importante foi um pequeno aumento

do periodo de eclipse orbital durante a drbita 2, estando de acordo com a teoria apresentada

anteriormente.
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As Figuras 13 e 14 mostram as velocidades angulares e atitude do satélite,

respectivamente, sob os efeitos dos torques de distarbio durante a 6rbita 2.

Figura 13 — Velocidades angulares do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s e com a

atuacao dos torques de distirbio durante a orbita 2.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

Figura 14 - Angulos de Euler do satélite sob uma velocidade inicial de 0,2 rad/s e com a atuagao

dos torques de distarbio durante a orbita 2.
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Fonte: Elaborado pelos autores (2023).

As velocidades angulares foram afetadas mais fortemente em relacao a orbita 1, devido
a maior intensidade dos torques de distarbio. Os resultados de ambas as orbitas, e também

quando comparados ao resultado sem distirbios, demonstram que o simulador atua conforme
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esperado. Finalmente, os dados obtidos nas simula¢des sdo compativeis com simulagdes e
modelos implementados por outros autores na literatura, comprovando a eficacia do modelo

desenvolvido em Matlab/Simulink.

Conclusdes

Este trabalho foi desenvolvido com o intuito de gerar uma simulagdo orbital e de atitude
sem recorrer a nenhum software proprietario especifico. O desenvolvimento mostrou que ¢
possivel, a partir das definigdes dos parametros orbitais, a obten¢do do ground tracking e as
variacoes de atitude do nanossatélite simulado devido as principais perturbacdes. Desse modo,
serd possivel elaborar futuras analises, tal como o projeto de um controle passivo ou ativo de
atitude. Também foi possivel a determinagdo de periodos de eclipse, bem como a determinagao
das faces de insolagdo, o que permite avaliar a entrada de energia solar em painéis durante a

orbita.
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