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RESUMO

Este trabalho considera o problema do controle da trajetdria para manobras de
transferéncia orbital utilizando um sistema propulsivo capaz de aplicar empuxo
continuo por um longo periodo de tempo. Foram analisadas ndo-idealidades dos
propulsores e seus efeitos no sistema de controle durante a transferéncia orbital.
Considerou-se um sistema de controle em malha fechada e propulsdo de baixo empuxo
com alto impulso especifico. Por meio de simulagdes foi possivel analisar o desvio na
trajetdria e avaliar o sistema de controle. Varios casos foram analisados: aplicacdo de
incremento de velocidade tangencialmente a trajetdria, com e sem erros nos
propulsores; ajustes da trajetoria ap0s impactos com micro-meteoritos; manobra de
transferéncia Terra-Lua. No primeiro caso tem-se 0 aumento gradativo do semi-eixo
maior e do raio orbital. No segundo, o sistema de controle foi testado até o seu limite de
saturacdo. E no terceiro caso uma manobra de transferéncia de longo prazo € estudada,
onde o veiculo espacial tem o raio orbital gradativamente aumentado até alcancar a
altitude da orbita lunar. Os resultados mostraram que a utilizacdo do empuxo continuo
pode apresentar vantagens para algumas missfes espaciais. Confirmou-se ainda, a
necessidade de um sistema de controle de trajetéria em malha fechada para essas
missdes.






CONTROL OF ORBITAL TRAJECTORY IN MANEUVERS WITH
CONTINUOUS THRUST OF LONG TERM

ABSTRACT

This work considers the problem of controlling the trajectory during orbital transfer
maneuvers, using a propulsive system capable of applying continuous thrust for a long
period of time. Some non-ideality of the thrusters and their effects on the control system
during the transfer orbit were analyzed. It was considered a control system in closed
loop and low-thrust propulsion with high specific impulse. Through some simulations it
was possible to analyze the deviation in the trajectory and evaluate the control system.
Several cases were analyzed: velocity increment applied tangentially to the trajectory,
with and without errors in the propulsion system; correction in the trajectory due to the
micro-meteorites impacts; Earth-Moon transfer maneuver. In the first case, a gradual
increase of the semi-major axis and the orbital radius was applied. In the second, the
control system was tested until the limit of saturation. And in the third case a transfer
maneuver of long-term was studied, where the orbital radius was gradually increased to
reach the altitude of the lunar orbit. The results showed that the use of continuous thrust
may present advantages for some space missions. It was also confirmed the requirement
of a closed loop control system for these missions.
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CAPITULO 1
OBJETIVOS DO TRABALHO

1.1 - Introducéo

No estudo de manobras orbitais, como por exemplo, as de transferéncia orbital e
as de correcdo de Orbita, utilizam-se propulsores tais como de jatos de gas segundo
Wertz (1986). A realizacdo destas manobras ndo é feita de forma totalmente precisa,
pois podem existir erros na aplicacdo do empuxo, tanto de magnitude quanto de direcao.
Além disso, fisicamente os propulsores podem nédo aplicar o empuxo de forma ideal
com relacdo a posicéo de aplicacdo ou por detalhes construtivos da saida de gases. Este
tipo de evento gera ao longo do tempo, erros de estados relacionados a posicdo e
velocidade do satélite, e sdo descritas como ndo-idealidades dos propulsores. Com isto é
necessario que seja projetado um sistema de controle para a correcdo ou diminuicao dos
efeitos destas ndo-idealidades.

Propde-se aqui o0 estudo da influéncia destas ndo-idealidades dos propulsores em
manobras de transferéncia orbital. A importancia de se controlar o erro em uma
manobra orbital da-se pelo fato da necessidade de uma boa precisdo com relacdo a
posicdo e velocidade do satélite, uma vez que serd considerado que 0s propulsores
permanecerao ligados por um longo periodo de tempo. Segundo Greenwood (1988) as
manobras de correcdo orbital sdo essenciais para que se mantenha a Orbita na altitude
projetada. Isto significa que h& a necessidade de corre¢Bes periodicas em virtude das
perturbacdes que o satélite normalmente sofre.

A manobra orbital mais comum utiliza-se da técnica denominada “Transferéncia
de Hohmann”, que foi formulada pelo engenheiro alemé&o Walter Hohmann em 1916 e
publicada em 1925. Essa manobra tem como objetivo efetuar a transferéncia orbital
coplanar de um veiculo em uma orbita circular inicial para outra orbita circular final,
utilizando uma 6rbita de transferéncia eliptica. A manobra de transferéncia de Hohmann
visa & minimizacdo do combustivel, mas ndo se preocupa com o tempo gasto para
efetuar a manobra. Na Figura 1.1 , temos um exemplo representativo da transferéncia de

Hohmann.
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Figura 1.1 — Transferéncia de Hohmann
FONTE: Prado (1989)

Segundo Prado (1989) e Rocco (1997) existe um outro tipo de manobra que
também é muito conhecido e que apresenta solugdes melhores que a de Hohmann em
algumas circunstancias, que ¢ a chamada “Manobra Bi-Eliptica”. Essa manobra é
utilizada quando se deseja efetuar uma transferéncia de uma orbita circular de menor
altitude para uma outra de maior altitude, por meio de trés impulsos em pontos
estratégicos do ponto de vista de economia de combustivel. O primeiro impulso (AV,) é
dado no sentido do movimento. Serve para, a partir de sua 6rbita inicial circular, colocar
o satélite em uma 6rbita eliptica com um apoapside de elevada altitude. O segundo
impulso (AV ), também no sentido do movimento, é aplicado no apoapside de primeira
oOrbita de transferéncia e coloca o satélite na segunda érbita eliptica de transferéncia, que

é tangente a sua orbita final. Finalmente, o terceiro impulso (AV,) é aplicado no

periapside da segunda Orbita de transferéncia, no sentido oposto ao movimento, e este

completa a captura do satélite em sua érbita final, conforme vemos na Figura 1.2 .
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Figura 1.2 — Manobra Bi-eliptica
Fonte: Prado (1989)

No caso de uma manobra de transferéncia da Terra para a Lua, que sera
analisada como exemplo neste trabalho, o que pode ser feito é o aumento gradativo do
semi-eixo maior ou do raio da Orbita, até que esta atinja a Orbita da Lua, caracterizando
uma manobra de empuxo continuo de longo prazo.

Segundo Ehricke (1962) em manobras com aumento gradativo do semi-eixo
maior sdo necessarias varias Orbitas de transferéncia para que o satélite atinja a Orbita
final. Com isso ao se utilizar um sistema de propulsdo quimica sdo aplicados varios
arcos de propulsao, porém a proposta deste trabalho foi utilizar um sistema de propulséo
ibnica, que fornece niveis de empuxo mais baixos, porém alto nivel de impulso
especifico, ou seja, o satélite pode alcancar velocidades mais elevadas quando
comparadas com as velocidades observadas em sistemas de propulséo quimica ao longo
do tempo e havendo o controle desta velocidade pode-se aumentar o semi-eixo ou raio
orbital com aplicacdo continua de empuxo durante toda a transferéncia orbital. Na
Figura 1.3 pode-se verificar uma 6rbita com aumento gradativo do raio orbital.

27



POSITION IN THE INERTIAL FRAME  The figure shows the non-rotanting Earth
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Figura 1.3 — Representacdo do aumento gradativo do raio orbital
Fonte: Programa STS - Spacecraft Trajectory Simulator

Em Ehricke (1962) e Marec (1979) pode-se verificar que o estudo de manobras
de empuxo continuo de longo prazo tem crescido e de forma mais abrangente, sendo
gue atualmente existem varios sistemas de propulsdo que vém sendo estudados e alguns
que ja sao utilizados. Um deles é a propulsdo ibnica, que devera ser utilizada nas
simulacdes e apresentadas no capitulo de resultados. A propulsdo idnica possui um
impulso especifico (Isp) da ordem de magnitude muito maior que a propulsdo quimica.
A forga instantdnea gerada pela propulsdo quimica é bem maior que a gerada pela
propulsdo idnica. Porém, a principal vantagem da propulsdo idnica sobre a quimica é
que ela atua praticamente de forma continua, e por isso, a sonda espacial ou o satélite

pode alcancar velocidades elevadas depois de um longo tempo.
1.2 - Objetivos

O objetivo principal deste trabalho é estudar o problema da influéncia das néo-
idealidades dos propulsores nas manobras de transferéncia orbital em veiculos espaciais,

quando se consideram propulsores capazes de aplicar empuxos continuos por um longo

periodo de tempo utilizando um sistema de controle em malha fechada.
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O trabalho pode ser dividido nas seguintes etapas:

a)

b)

d)

Validagdo do programa Spacecraft Trajectory Simulator-STS (Rocco, 2006;
2008) utilizado para simulagdo das manobras de transferéncia, por meio do uso
de uma manobra orbital descrita em Biggs (1978) e na analisada em Prado
(1989), verificando-se assim, o comportamento do consumo de combustivel
gasto durante na manobra.

Estudo de uma manobra de transferéncia em uma orbita circular, na qual o
empuxo € aplicado em uma diregdo tangencial escolhida, analisando-se 0 0s
efeitos das ndo-idealidades dos propulsores e 0 aumento gradativo do semi-eixo
maior. Neste caso serdo analisadas as influéncias que as ndo-idealidades dos
propulsores podem apresentar nos estados do sistema, seja a posi¢cdo ou
velocidade, quando o propulsor permanece ligado durante um longo periodo de
tempo.

Estudo do sistema de controle de trajetéria em malha fechada do satélite quando
submetido a colisBes de particulas (micro-meteoritos). Neste caso, além das néo-
idealidades dos propulsores a quantidade de particulas e suas respectivas massas
serdo modificadas gradativamente até que o0s atuadores apresentem uma
saturacdo e o sistema torne-se instavel. Com isso, consegue-se verificar 0s
limites de saturagdo do sistema de controle.

Estudo de uma manobra de transferéncia orbital Terra-Lua com empuxo
continuo de longo prazo. Neste caso 0 objetivo € analisar o comportamento do
sistema de controle considerando as ndo idealidades dos propulsores e o
aumento gradativo do raio orbital para que o satélite atinja a altitude da drbita

Lunar.
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CAPITULO 2
INTRODUCAO TEORICA

A proposta deste trabalho € controlar a trajetoria de um veiculo utilizando
manobras de empuxo continuo, assumindo as hipOteses citadas nos objetivos do
trabalho no item 1.2. Com isso deseja-se garantir a melhor precisdo possivel com o
menor consumo de combustivel na transferéncia orbital. Para isso seria interessante
também realizar o controle da atitude do satélite j& que o empuxo pode néo ser aplicado
exatamente no centro de massa do veiculo. Considerando que os propulsores sdo fixos
no satélite, e ndo necessariamente atuam de forma simultanea, torques poderdo ser
gerados, e nesse caso, teremos um movimento em atitude, assim o satélite tera um
comportamento tal qual o de um corpo rigido em trés dimensdes, como vemos na Figura
2.1.

2.1 - Movimento de um corpo rigido em trés dimensdes

z

Figura 2.1 — Movimento de corpo rigido tridimensional
Fonte: THOMSON (1986)

Segundo Meirovitch (1970) e Thomson (1986) o movimento de um corpo rigido pode
ser descrito conforme mostra a Figura 2.1.
Onde,
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H;= Momento angular do corpo em relagdo aos eixos baricéntricos GX'YZ'de

orientacéo fixa.

A derivada do momento angular H, em relagdo ao sistema girante Gxyz é:

(HG)GXyzzHXiA+Hyj°+HZI2 (2.1)

A derivada Hdo vetor H, em relagfo ao sistema Gx'y'z’ pode ser obtida por:

HG:(HG)nyZ+Q/\HG (22)

onde, Q representa a velocidade angular do sistema girante e (HG)GXyZ é a derivada de

H, em relag&o ao sistema girante Gxyz .
Mas, > Mg =H, , portanto temos:

Onde,

Z M = Somatoria dos momentos em relagdo ao sistema girante
ZMGz(HG)nyz+Q/\HG (23)

Se 0 sistema rotativo estd preso ao corpo, sua velocidade angular Q € identicamente

igual a velocidade angular @ do corpo. Se os eixos x,y e z forem escolhidos de modo
a coincidirem com os eixos principais de inércia do corpo, as componentes do momento

angular H séo dadas por:

He = Lod +1,0,]+ 1,0k (2.4)

onde I,, I, e I, representam os momentos centrais de inércia do corpo.

z

Assim obtemos para Q e o:
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Z:I\/IG = (I o, + Iya')y]Jr IZcZ)ZIZ)Jr(a)XiA+a)yJ¢+a)ZI2)/\(IXa)XiA+ Iya)y]+ |sz|2)

ZMG =(Laoj+lo,j+1,0kK) +(ol0ok-0l0j-0olok+olol+olo]j-olol)

Z X X
> Mg =(La,d +1,0,]+ 1,0,k +(1,~1)o,00 + (1, -1)o0,]+(1,-1)ook

S Mg =[l,o,+(1, = 1)o,o, | T+[1,0, +(, - 1)o,0 ] [+[lLo,+(,-1)o0,]k  (2.5)

ou
M, =[Lo, +(1, -1,)o,0,
M, =L, + (1, -1,)0,0,] (2.6)

M, =[l,e,+(, -1,)o,0,]

As equacOes em (6) sdo chamadas de EquacGes de Euler do movimento.
Temos ainda trés equacdes adicionais:

D> F, =ma,; D> F,=ma,; > F. =ma, (2.7)

que juntamente com as equacdes de Euler, formam um sistema de seis equacdes
diferenciais. Com as condic¢des iniciais adequadas, estas equacOes diferenciais tém
solucdo Unica. Assim o0 movimento de um corpo rigido em trés dimensBes esta
completamente definido pela resultante e 0 momento resultante das forgas externas que
atuam sobre ele.

Com relacdo ao controle de atitude existem alguns trabalhos, que abordaram
esse assunto, um deles é o trabalho proposto por Silva (1997), no qual foi projetado um
sistema de controle, considerando uma manobra de transferéncia do tipo “Hohmann”
utilizando jatos de gas, e com isso, efetuou-se o controle de atitude do satélite.

Porém, nédo sera considerado neste trabalho o controle de atitude do satélite.
Entretanto, o estudo do acoplamento entre o controle de atitude e de drbita é uma
possibilidade de extensdo que complementaria a anélise do problema da influéncia das

ndo-idealidades nas manobras de transferéncia orbital em veiculos espaciais.
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2.2 — Manobras de transferéncia orbital

Segundo Prado (1989) no estudo de manobras de transferéncia orbital, lida-se
com muitos problemas diferentes, indo desde longas viagens interplanetarias até
pequenas correcdes na Orbita de um satélite artificial da Terra. Sempre se leva em
consideracao as condicBes de contorno e as restricbes de cada caso a ser abordado, na
tentativa de otimizar uma ou mais variaveis relevantes como por exemplo o combustivel
despendido descrito em Biggs (1978), Biggs (1979), Marec (1979) e Prado (1989). Em
Schultz (1997) também se estudou manobras de transferéncia, considerando o consumo
de combustivel como restrigéo.

Neste trabalho utilizou-se o programa STS (Spacecraft Trajectory Simulator)
elaborado por Rocco (2006) e Rocco (2008) o qual é capaz de gerar manobras de
transferéncias, porém o foco principal ndo foi estudar o consumo de combustivel gasto,
nem muito menos a sua otimizacéo, mas o sistema de controle e a precisdo gerada pelo
programa na simulacéo e principalmente os erros nos propulsores, observados por meio
de variacOes de velocidade AV em uma manobra de transferéncia, contudo, uma vez
que o programa de Prado (1989) considerou a otimiza¢do do consumo de combustivel,
foi utilizada a mesma manobra de transferéncia no programa STS para validar a
precisdo e obter dados comparativos para validacdo do programa utilizado neste
trabalho.

Em Prado (1989) o objetivo principal foi estudar manobras de transferéncias e
alternativas para a otimizacdo do consumo de combustivel, utilizando as técnicas de
guiamento de controle, que é a disciplina que cuida da modelagem, analise e sintese dos
sistemas de controle do movimento do centro de massa das espagonaves e comparando-
a com técnicas abordadas em Biggs (1978). Com isso aplicou-se 0 guiamento e controle
ao problema de transferéncia de um veiculo espacial entre duas Orbitas dadas,
considerando-o sob a acdo de uma Unica fonte de atracdo e de forma que o combustivel
gasto seja 0 minimo possivel.

Basicamente Prado admitiu também que a atitude necessaria ao cumprimento da
manobra poderia ser atingida através dos sistemas de controle disponiveis no satélite. O
gasto de combustivel para estas manobras era desprezivel e finalmente assumiu-se que o
estas manobras nao interferiam com a dindmica orbital do sistema, o0 que caracterizou-se

um total desacoplamento entre controle de atitude e de 6rbita.
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Em Prado (1989) foi utilizado o método de busca direta no exemplo comparativo
a Biggs (1978) e os mesmos dados foram utilizados para validacdo do programa STS de
Rocco (2008) utilizado neste trabalho. Este exemplo foi escolhido, pois posteriormente
foi utilizado na demonstracdo de diversas caracteristicas de software para simulacéo de
dados reais com o primeiro satélite de brasileiro de sensoriamento remoto quando

demonstradas manobras com diversos arcos de propulséo.

2.3 — Sistemas de propulsao

Segundo Marec (1979) os sistemas de propulsdo podem, em geral, ter um ou
mais estagios, mas aqui sera considerado um sistema de propulsdo com apenas um
estdgio. O desempenho de um sistema de um estagio é dado em funcdo de trés
parametros essenciais: velocidade de ejecdo, nivel maximo de impulso e a massa do
motor.

Na tabela 2.1, vemos alguns dos sistemas de propulsdo atualmente utilizados e outros
que se encontram em fase de estudo e desenvolvimento. A tabela foi obtida de
Wikipedia (consulta de 2008).

Tabela 2.1 — Nivel de utilizacdo dos sistemas de propulsdo

Sistema de Propulsao Status

Quimica - Solida Utilizado atualmente
Monoproplente / Bipropelente / Tripropelente Utilizado atualmente
Hall Effect Thruster Utilizado atualmente
I6nica — Electrostatic lon Thruster Utilizado atualmente
Field Emissions Electric Propulsion (FEEP) Utilizado atualmente
Resistojet Utilizado atualmente
Arcjet Utilizado atualmente
Bloco de gas nuclear Estudo/desenvolvimento
Pulsed Plasma Thruster Utilizado atualmente
Pulsed Inductive Thruster Utilizado atualmente
Anti-matéria Estudo/Restrito a laboratorio
Velas solares Estudo/desenvolvimento

Fonte: Wikipedia (2008)
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Um dos objetivos deste trabalho é utilizar o sistema de propulsao i6nica, que é
um sistema de propulsdo de baixo empuxo. Na tabela 2.1 sdo verificados outros
sistemas de propulsédo de baixo empuxo, tais como: Velas solares, pulsed nuclear, anti-
matéria, eletro-nuclear. Um dos motivos pelo qual se escolheu a propulséo iénica neste
trabalho, € que atualmente existem resultados obtidos pela Agencia Espacial Européia
(ESA) e Agencia Espacial Norte Americana (NASA) com este tipo de tecnologia, sendo
assim, futuramente tem-se a possibilidade da realizacdo de estudos comparativos com

aqueles que serdo apresentados no capitulo de resultados.

2.4 — Baixo empuxo

Como descrito em Ehricke (1962) a propulsdo de baixo empuxo pode ser
caracterizada por um baixo nivel de aceleracdo e alto impulso especifico (Isp). Ela é
aplicada principalmente em duas situa¢Ges: manobras orbitais de baixo empuxo para
pequenas alteracBes na Orbita, na qual atua contra perturbagdes ou em manobras de
rendezvous e acoplamento; transferéncias orbitais de baixo empuxo, que podem ser

planetocéntricas ou heliocéntricas.

2.5 — Propulséo de baixo empuxo modelada como uma perturbacéo na trajetoria

devido a nao-idealidade dos propulsores

Segundo Wertz (1986) o principal elemento de perturbacdo que sera considerado é
o0 fato da aplicacdo do empuxo ndo ser no centro de massa do sistema, o que faz com
que exista um torque que tende a fazer o satélite girar. Com base nesse fato, um sistema
de controle sera aplicado para manter a direcdo de aplicacdo do empuxo.

Um dos fatores relevantes em transferéncias orbitais, estudado por Jesus (1999) e
Jesus (2000) sdo os desalinhamentos na aplicacdo do impulso pelos propulsores que
geram erros de posicdo e velocidade, principalmente aqueles que sé@o relativos ao
periodo de “liga-desliga” na queima do combustivel. Uma vez que numa propulsdo de
longo prazo o periodo em que o propulsor se mantém ligado é praticamente continuo, o
estudo entdo é dirigido ao sistema de controle com relacdo aos erros de longo periodo

causados pelas ndo-idealidades dos propulsores.
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2.6 — Perturbac0es orbitais

As perturbacdes orbitais apresentadas neste trabalho referem-se a influéncia dos

erros nos propulsores numa trajetéria orbital, ou seja, consideram-se propulsores néo-
ideais que, por exemplo, podem gerar perturbacdes na orbita devido a aplicacdo do
empuxo de forma desalinhada com relagfo ao centro de massa do satélite. E evidente
gue a medida que ha gasto de combustivel como descrito em Prado (1989), o centro de
massa do satélite muda de posicdo, mas este ndo é o objetivo deste trabalho, pois
considera-se que o tanque de combustivel estd idealmente posicionado no centro de
massa do satélite e que o gasto de combustivel ndo influencia na geracdo de residuos
perturbadores relativos ao deslocamento do centro de massa, ao longo do periodo de
operagéo dos propulsores.
Além do desalinhamento dos propulsores que podem fornecer erros a Orbita, outros
erros, por exemplo, relativos a sensibilidade do sensor de controle na realimentacdo da
informacdo podem gerar perturbagdes que fazem com que a Orbita necessite de
correcao.

Segundo Wertz (1986) existem perturbacfes orbitais que sdo inerentes a
qualquer Orbita, tais como: obliglidade da Terra, quando tem-se uma Orbita terrestre,
arrasto atmosférico, atracdo gravitacional lunar e ainda perturba¢fes como: pressao de
radiacdo solar e albedo terrestre, dependendo da altitude da orbita e do nivel de
atividade solar. Estas sdo exemplos de perturbacdes que fornecem erros orbitais, muitas
vezes significativos e outras vezes até negligenciaveis.

Como visto em Wertz (1986) de forma geral os efeitos perturbadores que podem
modificar os elementos keplerianos podem ser divididos em duas classes: forcas nédo-
gravitacionais e gravitacionais. Os primeiros dois efeitos podem dominar o movimento
de uma espacgonave, como a reentrada de um satélite na atmosfera. Embora os efeitos da
distribuicdo de massa ndo-esférica nunca dominam o movimento de uma espagonave,
sdo eles que fornecem as maiores perturbacdes, relativas as orbitas Keplerianas, para a
maioria dos satélites com oOrbitas intermediarias, ou seja, aquelas Orbitas que estdo
acima de uma altitude onde a atmosfera desempenha um papel importante e abaixo de
uma altitude onde os efeitos do Sol e da Lua se tornam importantes. De forma geral os
efeitos da mecanica relativistica podem ser quase que completamente desprezados na
maioria das aplicacdes. A perturbacdo orbital relativista de ordem mais elevada que

encontramos no sistema solar é a referente a rotagdo do perihélio de Mercurio em uma
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oOrbita plana, e prové um nivel de perturbacdo de aproximadamente 0,012 graus/século
ou 3 x 10” graus/6rbita. Embora este nivel de perturbacdo seja mensuravel, ele esta bem
abaixo de outros efeitos orbitais perturbadores. Embora os trés grupos de perturbacéo
restantes dependam basicamente da construcdo do satélite, detalhes de sua érbita e até
mesmo do nivel de atividade solar, de forma geral, o efeito das forcas perturbadoras é
bastante estudado e de facil implementacéo.

Em altitudes abaixo de 100 km os efeitos atmosféricos produzem os maiores
niveis de perturbacdo, dominando assim esta faixa e produzindo perturbagdes
significativas de longo prazo em satélites com oOrbitas até 1000 km. O maior efeito
resultante da simetria nao-esférica da Terra é devido a obliqliidade, a qual altera o
potencial gravitacional em aproximadamente 0,1% na adjacéncia da Terra. A taxa do
potencial gravitacional da Lua para a Terra é aproximadamente 0,02% nas proximidades
da superficie da Terra. A medida que a altitude do satélite aumenta o efeito relativo a
obliquidade terrestre diminui e o efeito do potencial lunar aumenta. A magnitude destes
efeitos no potencial gravitacional é praticamente o0 mesmo numa altitude de 8000 km.
Os efeitos das perturbacgdes lunar e solar em altitudes abaixo de 700 km sdo geralmente

negligenciaveis.

2.7 - Definicdo do comportamento dos sistemas de propulséo

Segundo Marec (1979) um propulsor, ou um sistema de propulsdo, pode ser
classificado de acordo com a intensidade do impulso especifico (Isp), tipo de
combustivel, tipo de fonte de poténcia, ou ainda, por outras caracteristicas construtivas,
tais como tipo de material, dimensdes e formato. De uma forma geral, um sistema de

propulsdo, é definido graficamente da seguinte forma:
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Ymax
Yy=const.

Frnas

-

O Q= -

Figura 2.2 — Esquema do dominio de operacao instantanea de um sistema de propulséo
Fonte: MAREC J. P. (1979)

Onde, F € o impulso, P é a poténcia, W € a velocidade de ejecdo, ® é o dominio de
operagdo, ¢ € o ponto de operagdo e g =—m € a taxa de variagdo de massa.

A forma do dominio de operacdo @, pode variar de forma continua com o tempo
e até mesmo sofrer algumas descontinuidades. 1sso ocorre, por exemplo, quando 0s
estagios se separam em um foguete. Neste trabalho, trataremos de sistemas com apenas
um estagio de propulsdo, uma vez que, consideraremos o controle de trajetéria em uma
transferéncia orbital e ndo o langamento de um sateélite. Isto indica que sera considerado
que o satélite j& se encontra em Orbita.

O desempenho de um sistema de propulsdo com um estagio é caracterizado por

trés parametros, W,,,, , que é a velocidade méxima de ejegédo, F,,,, que é a forca
maxima de impulso e M., que é a massa do motor. Eliminando-se o fator de escala,

esses trés parametros podem ser reduzidos a duas proporc¢des, da seguinte forma:

W g~ 981 ms2 (2.8)

9o

que representa o impulso especifico (Isp), ou seja,

| _ Wnax (2.9)

s
9

a outra proporcao é a taxa de forca, dada por:
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FMAX

9oMe

(2.10)

As equagdes 2.9 e 2.10 acima mostram a relagdo entre empuxo e impulso especifico.

Com relacdo a forma do dominio de operacéo, os sistemas de propulsdo podem

ser classificados como de velocidade de ejecdo constante (CEV — Constant Ejection

Velocity), para sistemas de impulso limitado, e de poténcia limitada (LP — Limited

Power), para sistemas de velocidade de ejecdo variavel.

Os sistemas de propulsdo sdo divididos em alto empuxo (HT — High Thrust) e

baixo empuxo (LT — Low Thrust). A classificacdo de um sistema em alto ou baixo

empuxo, é feita por meio do nivel de aceleracdo do impulso e pelo valor do impulso

especifico (Isp). Como neste trabalho trataremos de baixo empuxo (LT), segue uma

tabela demonstrativa sobre esse tipo de propulséo.

Tabela 2.2 - Caracteristicas de sistemas de propulsdo de baixo empuxo

Nivel de Impulso Forma do dominio de operacao CEV LP
Fyiax " , » Propulséo elétrica | Propulsdo elétrica
—=—~10" até 10
9oM¢ quando W né&o pode ser|quando W pode

LT - Low Thrust

Systems

I, ~3000 até 10000s

Gerador de poténcia: Elétrico,
nuclear ou células solares (No

caso de células solares, Py,

depende da distancia r até o sol,
da orientacdo do painel solar e do

tempo de vida da célula).

modulada. Em geral F
ndo pode ser modulado
de qualquer forma. Para
este propoésito, deve-se
fazer uma combinacéo

de varios ejetores.

ser modulada. O
estudo € limitado
aqui para 0 caso
idealizado onde a
Unica restricdo €
P < Py » COM

Puax = const.

Fonte: Marec (1979)

2.8 — A Propulsao ibnica

Como descrito em Wikipedia (lon Thruster - consulta de 2008) a propulséo

ibnica € uma tecnologia que envolve a ionizagdo de um gas para que ele sirva como

propelente de uma nave espacial ou satélite. Ao invés do satélite utilizar propelentes

quimicos convencionais, € utilizado o gas xenon, que é parecido com o neon ou hélio,
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porém é mais pesado, sendo que ele recebe uma carga elétrica ou ionizagdo. As
moléculas do gas sdo entdo eletricamente aceleradas a uma velocidade de
aproximadamente 30km/s. Assim, quando os ions de xenon sdo emitidos do propulsor
de um satélite a uma velocidade tdo alta eles geram um empuxo no sentido contrario da
saida do propulsor, empurrando o satélite na direcdo oposta ao propulsor.

Uma das aplicagBes da propulsdo i6nica que foi completada com sucesso € a
DS1 (Deep Space 1 - NASA) lancada em outubro de 1998 e aposentada em dezembro
de 2001.

A principal vantagem da propulsdo i6nica € que ela pode ser muito util para
sondas espaciais em viagens interplanetarias. O baixo empuxo de aceleracdo continua
da propulséo idnica supera a baixa eficiéncia de queima dos propulsores quimicos, que
inclusive tém perdas significativas no rendimento da queima do combustivel. Em
circunstancias apropriadas, e comparativamente, a propulsdo iénica pode fornecer
empuxos até dez vezes maiores do que a propulsdo quimica. Pelo fato da propulséo
ibnica ter um comportamento bastante moderado, ela ainda ndo pode ser utilizada em
todas as aplicagbes espaciais que temos atualmente, ou seja, ainda ndo € possivel
substituir a propulsdo quimica pela idnica, pois ndo é possivel utiliza-la em aplicacfes
que requerem uma rapida aceleracdo, apesar de a propulsdo idnica ter uma eficiéncia
muito alta. Quando ndo existe a preocupacdo com tempo, a propulsdo idnica do DS1,
por exemplo, pode chegar a fornecer uma velocidade de 3,6km/s a espagonave,
enquanto que para experimentar a mesma missao com propulsdo quimica, o sistema
poderia requerer um veiculo de lancamento mais caro e uma espagonave muito maior
para acomodar um grande tanque de propelente quimico. A velocidade maxima que
uma espacgonave pode obter depende basicamente da quantidade de combustivel que ela
pode levar naturalmente 0 mesmo principio se aplica a propulsdo quimica, embora eles
sejam muito menos eficientes. Como exemplo a DS1 levou em missdo 81,5 kg de gas
xenon que foram gastos em 20 meses. A figura 2.3 mostra o propulsor i6nico utilizado
na DS1 da NASA.
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Figura 2.3 - Propulsor ibnico com gas xenon sendo testado
Fonte: Wikipedia (2008)

2.8.1 — Caracteristicas dos propulsores idnicos

Como descrito em Wikipedia (lon Thruster - consulta de 2008), um propulsor
ibnico é uma forma de propulsao elétrica usada para propulsao de espagonaves, que cria
impulso por meio da aceleracdo de ions. As caracteristicas dos propulsores iGnicos estao
ligadas ao quanto de aceleragdo dos ions o sistema é capaz de fornecer utilizando forca
eletrostatica ou eletromagnética. Propulsores eletrostaticos usam a forca de Coulomb e
aceleram os ions na direcdo do campo elétrico. Propulsores eletromagnéticos usam a
forca de Lorentz para acelerar os ions. O empuxo criado pelos propulsores idnicos é
bastante pequeno, comparado com os propulsores quimicos, mas o impulso especifico
obtido ou eficiéncia do propelente é extremamente alto.

Os propulsores utilizam barras de ion (4&tomos eletricamente carregados ou
moléculas) para criar empuxo de acordo com a terceira Lei descrita por Newton. O
método para aceleracdo dos ions varia, porém eles tiram vantagem da relagdo
carga/massa dos ions. Esta relacdo demonstra que pequenas diferencas de potencial
podem criar elevadas velocidades de exaustdo. Isto reduz a quantidade de massa de
reacdo ou combustivel requerido, mas aumenta a quantidade de poténcia especifica
requerida comparada com propulsores quimicos.

Propulsores i6nicos tém muitas aplicacdes. As melhores fazem uso de um longo
tempo de vida para a missdo, quando um empuxo nao tdo significativo é requerido.
Exemplos disto incluem orbitas de transferéncia, ajustes de altitude, compensacéo de

arrasto para Orbitas baixas (LEO - Low Earth Orbit) e ajustes ultrafinos para missdes
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mais especificas. Propulsores i6nicos podem ser usados onde o tempo da missdo ndo é
téo crucial.

Os propulsores eletrostaticos sdo os mais comumente utilizados e em geral
utilizam o gas xenon como combustivel. Este gas ndo tem carga e é ionizado por
elétrons energeticos. Estes elétrons podem ser fornecidos de um filamento catodo
quente e sdo acelerados no campo elétrico devido a diferenca de potencial entre o
catodo e o anodo (propulsor i6nico tipo Kaufman). De forma alternativa os elétrons
podem ser acelerados pela oscilagdo do campo elétrico por meio de um campo
magnético oscilante de uma bobina, o que resulta em uma descarga auto-sustentavel.

Os ions carregados positivamente sdo extraidos por um sistema de extracdo
consistente com 2 ou 3 grades de maultiplas aberturas. Apos a entrada no sistema de
grades, os ions sdo acelerados pela diferenga de potencial entre a primeira e a segunda
grade, chamadas de tela e grade aceleradora, até a energia final em torno de 12keV para
cada ion. Dessa maneira 0 empuxo é gerado.

Portanto, o propulsor emite um feixe de ions xenon carregados positivamente.
Entretanto, para evitar o excesso de cargas negativas na espagonave, um catodo €
posicionado préximo ao motor, para emitir elétrons adicionais em direcdo ao feixe de
ions de forma a neutralizar a carga do feixe. Isto também previne que o feixe de ions
retorne a espaconave e cancele o empuxo. A figura 8 ilustra o funcionamento de um

motor de ions eletrostatico com grades (Kaufman).

PROPELLANT D G .4 -
e : [

L | _e" ION BEAM
« >

GRID
(+10%0v]

HOLLOW CATHODE

PLAZMA BRIDGE
MNEUTRALIZER

Figura 2.4 - Esquema de funcionamento de um motor de ions eletrostatico
Fonte: Wikipedia (2008)
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2.9 — Néo-idealidades dos propulsores

Os sistemas de propulsdo sdo projetados para fornecer um determinado valor de
empuxo. Existem faixas de valores de empuxo de acordo com cada fabricante
disponivel no mercado. A faixa de valores de operacdo do propulsor depende em geral
da aplicacédo e do tipo de combustivel utilizado e pode variar de 0,2N até 500N.

Segundo Jesus (2000) na pratica o valor nominal de empuxo nédo é plenamente
atingido. Existe um erro entre o valor nominalmente especificado pelo fabricante e o
valor de empuxo realmente aplicado. Outro fator interessante se deve ao fato de que os
propulsores, ao serem acionados geram um nivel baixo de vibragdo ou uma pequena
perturbacdo, que também interfere na precisdo da aplicagdo do impulso. Essas
imprecisoes relativas ao propulsor séo aqui chamadas de né&o-idealidades e podem gerar
um pequeno erro na Orbita ao longo do tempo. Esses pequenos erros foram considerados
nas simulacdes e modelados como erros randémicos e de bias, pois representam de
forma aproximada a perturbagdo gerada pelas ndo idealidades dos propulsores como
descrito Shahian (1993).

O erro de bias é em geral modelado da seguinte forma:

Y (1) =U (t) + Bias (2.11)

Onde:
Y (t) = sinal de saida
U(t) = sinal de entrada
Bias = erro tendencioso

Quando um erro de bias é inserido no sistema, pode-se dizer que foi somado um
valor de erro constante ao sinal de entrada, que alterara assim o sinal de saida, ou seja,
fazendo um deslocamento (offset) na resposta ao sinal.

O erro randémico é modelado geralmente da seguinte forma:

Y (t) = U (t) + rand (t) (2.12)

Onde:

Y (t) = sinal de saida

U (t) = sinal de entrada
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rand (t) = funcdo geradora de erro aleatorio

Quando se insere um erro randémico no sistema, significa que é somado um
sinal aleatorio que varia com o tempo.

Com o intuito de obter uma simulacdo das ndo-idealidades dos propulsores de
forma mais precisa e realistica, nos resultados que serdo apresentados no Capitulo 5,

teremos a influéncia tanto do erro tendencioso (bias) quanto do erro randémico.

2.10 — Trajetorias Terra-Lua

Segundo Roy A.E. (1982) As trajetorias Terra-Lua para espagonaves S&o
classificadas em geral da seguinte forma:
1) Orbitas terrestres
2) Transferéncias orbitais das proximidades da Terra para as proximidades da Lua
e vice-versa.
3) Orbitas lunares

4) Aterrisagem na Lua ou Terra

Na realidade, a combinacdo de todos ou algumas das quatro classes acima podem
descrever a missao de um veiculo espacial. O Projeto Apollo, a descida do homem na
Lua e o seu retorno em seguranca, englobaram as quatro fases de operacdo. As forcas
que podem agir em um veiculo espacial numa missdo Terra-Lua sdo relacionadas aos
seguintes fatores segundo Roy (1982):

1) Motores propulsores do veiculo

2) Campo gravitacional terrestre

3) Atmosfera terrestre

4) Campo gravitacional lunar

5) Campo gravitacional solar

6) Campo gravitacional dos planetas

7) Pressdo de radiacdo solar

8) Campos eletromagnéticos e fluxos de plasma do Sol.

Para um veiculo espacial em geral o tipo de propulsor utilizado é de baixo impulso

especifico com combustivel quimico, mas no caso de um satélite com um empuxo
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continuo de longo prazo e utilizando a propulsdo de alto impulso especifico (idnica),
alguns dos oito fatores acima mencionados, sdo negligenciados. Neste caso, 0sS
resultados apresentados no item 4.4 do Capitulo 4, com relacdo a manobra Terra-Lua
trata de um satélite que j& se encontra em Orbita e é submetido a uma manobra de
empuxo continuo de longo prazo objetivando alcancar a altitude da orbita lunar. Assim,
dos quatro passos que inicialmente comp8em uma missdo Terra-Lua, apenas o item 2
sera levado em consideracdo. Um estudo considerando alguns destes fatores em uma

transferéncia interplanetaria pode ser encontrado em Rocco (1998).

2.11 - Orbita Molnyia

Em uma das simulacdes foi considerado o choque de particulas no satélite, afim
de verificar o comportamento do sistema de controle utilizado. Neste caso, foi
considerada uma orbita Molnyia que possui uma inclinacdo de 63,4° e nesta inclinacdo o
nivel de perturbacGes para o argumento do perigeu é praticamente nulo, o que ajuda-nos
a verificar os efeitos das colisbes das particulas no satélite de uma forma quase que
independente, ou seja, desconsiderando outros efeitos perturbadores que afetam o
argumento do perigeu.

Como descrito em Wikipedia (consulta de 2009) a 6rbita Molnyia é um tipo de
Orbita extremamente eliptica que possui um periodo orbital de mais ou menos 12 horas.
Quando tem-se um satélite numa orbita Molnyia significa que este satélite passa a maior
parte do periodo orbital situado numa determinada area sobre a Terra, esta area é
também conhecida como “poco do apogeu”.

As orbitas Molnyia sdo assim chamadas em homenagem & série de satélites russo-
soviéticos de comunicacfes Molnyia que operaram na década de 60. O nome Molnyia
vem da palavra raio no idioma russo. E um nome adequado ja que a passagem pelo

perigeu é bastante rapida.

2.11.1 - Propriedades das orbitas Molnyia

Para apogeus estacionarios o periodo orbital deve dividir 24 horas em partes
iguais. Um periodo orbital de 12 horas resulta em dois apogeus por dia (quando o
satélite chega no apogeu ele estara sempre em um dos pontos fixos na Terra) e dois

perigeus. A grande inclinacdo orbital permite que o apogeu situe-se proximo do poélo
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norte ou sul, por exemplo, 0s russos, canadenses ou suecos procuravam um apogeu que
estivesse proximo ao P6lo Norte. O P6lo Norte ou Sul € o lugar onde a cobertura de um
satélite geoestacionario ¢ pobre ou até mesmo inexistente. Em geral o desvio da
obliquidade terrestre perturba o argumento do perigeu, de forma que ainda que ele se
situe proximo de um dos Polos, estara se movimentando lentamente, a menos que haja
uma correcdo dos erros orbitais. Para evitar gasto de combustivel a 6rbita Molnyia
utiliza uma inclinacdo de 63,4°, que representa o angulo no qual a perturbacéo € nula.
Assim, a drbita Molnyia permite uma cobertura completa das regides polares
usando uma constelacdo de 3 satélites e por isso é muito utilizada em satelites de
comunicacdes. Com os satélites equidistantes, em qualquer momento pelo menos um

dos satélites estara proximo do apogeu e outro passando pelo perigeu.

2.11.2 - Inclinacio da Orbita Molnyia

Para assegurar-se que a posicdo do apogeu néo seria afetada pelas perturbacoes
orbitais, se escolheu a inclinagdo de 63,4°. Como resultado tem-se que 0 argumento do
perigeu permanece quase constante durante longos periodos de tempo. O desvio diario

do argumento do perigeu é dado por:

7
R.2 5cos’i—1

_E" ¥ 0 -
’ 2 (e

= 4.98° (2.13)

wdiario

onde R. e o raio da Terra; a é o semi-eixo maior; i € a inclinacdo; e € a

excentricidade.
2.12 - Desenvolvimento do sistema de controle da trajetéria

Como descrito em Ogata (2005) no desenvolvimento de sistemas de controle,
estuda-se algumas estratégias de controle com o intuito de minimizar o erro na trajetéria
do veiculo e com isso determinar a estratégia que melhor se ajusta ao sistema, para que
0 controle seja feito do modo mais preciso conforme as variagdes de realimentacdo do

sistema de controle e objetivando sempre a estabilidade do sistema.
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Dentre as tecnicas existentes e que poderdo ser utilizadas neste trabalho,
ressaltam-se o controle P (Proporcional), | (Integral), Pl (Proporcional Integral), PD
(Proporcional Derivativo) e PID (Proporcional Integral Derivativo) descritos em Ogata
(2005) e que de forma geral, sdo descritos e modelados como segue abaixo:

2.12.1 — Controlador Proporcional

O controlador proporcional, como o préprio nome diz, representa um algoritmo
em que a mudanca do sinal de realimentacdo é proporcional ao erro em funcdo no

tempo e representado por:
f(t) = K,e() (2.14)

2.12.2 — Controlador Integral

Quando utilizamos um controlador proporcional apenas obtemos um erro
residual, proveniente da saturacdo de controle, ou seja, em um determinado valor o
controlador proporcional ndo atua mais de forma corretiva, pois criou-se um erro
residual constante, na qual ele ndo consegue reduzir. Quando se introduz um
controlador integral num sistema que apresenta esse tipo de erro residual constante,
produz-se um sinal, quando esse erro é diferente de zero, que gera a eliminacgéo do erro.
Sendo assim, essa é a principal caracteristica do controlador integral que é modelado

pela seguinte equagéo:

f(t) = K,je(t)dt (2.15)

2.12.3 — Controlador Proporcional Integral

O controlador integral de forma geral faz a compensagdo do atraso. Por isso, a
caracteristica principal do controlador PI é possuir ganho infinito na freqtiéncia nula, ou
seja, isto indica que ele melhora as caracteristicas de regime. Mas o uso deste tipo de
controlador aumenta em um grau, o numero de graus de liberdade (DOF - Degree Of

Freedom em inglés) do sistema, sendo assim os valores do ganho K, devem ser
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escolhidos de forma cuidadosa. Com isso, pode-se afirmar que se um controlador PI for
projetado de forma adequada, ele melhora a reposta do regime transitério, porém a
velocidade de resposta fica lenta, e isso ocorre porque atenua 0s componentes de
freqUéncias mais altas do sinal. O controlador Pl é modelado em funcdo do tempo, da

seguinte maneira:
t
f(t) = K,e()+ K, [et)dt (2.16)
0

2.12.4 — Controlador Proporcional Derivativo

Pode-se dizer que o controlador PD representa uma funcdo simplificada do
compensador de avanco, onde o valor do ganhoK, é determinado com o intuito de

satisfazer as exigéncias do regime estacionario do sistema. O controlador PD, de forma
contraria ao controlador PI, é tido como um filtro passa-altas, e isto amplifica o ruido de
altas freqiiéncias contidos no sistema, o que representa uma desvantagem do controlador
PD, dependendo da aplicacdo e do tipo de sistema que ele for utilizado. Algumas
caracteristicas importantes do controlador PD é que ele melhora a performance da
resposta temporal e a estabilidade do sistema, além de aumentar a banda passante do
sistema, 0 que implicara em um tempo de subida da resposta muito menor. O

controlador PD é modelado pela seguinte equagéo:
d
f(t)= er(t)+KDae(t) (2.17)

2.12.5 — Controlador Proporcional Integral Derivativo

O controlador PID ¢é uma juncéo dos controladores Pl e PD, o que significa que
ele € um compensador do tipo atraso e avango. Com isso, pode-se notar que 0
controlador PID, pode ser utilizado para melhorar os requisitos tanto da resposta
transitdria, quanto da resposta estacionaria. O controlador PID é modelado da seguinte

forma:

£(t) = K e(t) + Ko %e(t) +K, je(t)dt (2.18)
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CAPITULO 3
SIMULADOR DE TRAJETORIA ORBITAL - STS

3.1- Detalhamento do simulador STS

Segundo Rocco (2006; 2008) o programa STS (Spacecraft Trajectory Simulator)
foi assim chamado por ser um simulador de trajetdria para satélites capaz de considerar
0 movimento orbital perturbado por distarbios externos somados com nao-idealidades
dos atuadores e sensores. O simulador foi desenvolvido para operar em malha fechada
controlando a trajetoria a cada instante de tempo, determinado pelo passo definido como
um dos parametros de entrada para o simulador. O STS foi desenvolvido por Rocco,
(2006; 2008) utilizando o Matlab/Simulink versdo 7.5/2007 e foi subdividido em
parametros editaveis e ndo-editaveis. Nos resultados apresentados neste trabalho
considerou-se um passo de 0,5 segundos para alguns casos e 0,3 segundos para outros.

Normalmente utiliza-se um controle em malha aberta, comandado por terra, para
manobras de corregdo e transferéncia de oOrbita. Todavia, em algumas missfes, como
por exemplo, do tipo drag-free (Gravity Probe B e Hipparcos) ou ainda missdes que
utilizam baixo empuxo, o controle em malha fechada torna-se obrigatdrio. Além dessas
missBes o controle em malha fechada da trajetdria pode ser necessario em missdes de
manutencdo orbital de formagdes e constelagdes de satélites, manobras de rendezvous e
docking, manobras autbnomas, etc.

O objetivo de um sistema de controle de malha fechada é tentar manter o sinal
de saida proximo ao sinal de entrada, diminuindo ao maximo os erros de regime, ou
desvios de estado do sistema. O diagrama de blocos da Figura 11 descreve de forma

geral o conceito e arquitetura do programa STS utilizado neste trabalho.
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Figura 3.1 - Diagrama de blocos do conceito e arquitetura do STS

Na arquitetura do programa STS a entrada Xref do sistema esta relacionada com
a estimativa de referéncia que pode ser obtida por meio de um subsistema de guiamento
capaz de fornecer a trajetdria 6tima a ser seguida. No entanto o aperfeicoamento desse
subsistema de guiamento esta fora do escopo deste trabalho. Esta referéncia é
comparada com a posicdo real do satélite, que pode ser obtida por meio de sensores.
Desta comparacdo o sinal de erro € gerado, que por sua vez, sera a entrada do
controlador. O controlador do sistema ir4, entdo, utilizar as técnicas classicas de
controle PI, PD e PID para diminuir o erro tanto no estado estacionario quanto o erro de
regime transitério, ou seja, diminuir o overshoot para que o sistema ndo tenda a
instabilidade. Apos o tratamento do erro dos estados o controlador envia o sinal de
controle para os atuadores. Em outras palavras, o controlador vai “dizer” aos atuadores
qual a magnitude da correcdo e em quais direcGes as correcdes devem ser aplicadas.

A saida do atuador sera o sinal de controle a ser aplicado, que serve para efetuar
a correcdo de posicao e velocidade do satélite. Neste momento surgem as limitaces dos
atuadores para corrigirem o0 erro. Sdo somadas ainda, perturbacfes ou disturbios
externos ao sistema de controle. S entdo o sinal de controle é aplicado na dinamica do
movimento orbital, a qual determina a posicao real do satélite.

Em seguida sdo coletados os parametros referentes a posicao real do satélite, por
meio da utilizacdo de sensores, com relacdo a um sistema de coordenadas inercial

centrado no centro da Terra (ECI).
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A posicéo real do satélite Xdet € novamente somada com a posicdo inicial de
referéncia Xref, que vai gerar outro erro residual e o ciclo do sistema de controle
recomeca.

Basicamente, os parametros editaveis sdo aqueles que alteram o tipo de érbita a
ser utilizada por meio do ajuste dos elementos Keplerianos, da quantidade de
combustivel, da forca a ser aplicada pelo propulsor, dos tipos e magnitudes dos
distdrbios no sistema, das magnitudes dos erros nos sensores e dos ganhos dos
controladores. Em contrapartida os parametros nao-editaveis sdo identificados pelas
equacOes que governam o movimento orbital, 0 comportamento do sistema de propulséo
e parametros dos controladores PI, PD PID.

No apéndice | serdo ilustrados alguns detalhes do simulador STS.

3.2- Dinamica do movimento orbital

O movimento orbital pode ser simulado por meio da solucdo da equacdo de
Kepler a cada passo definido no simulador Spacecraft Trajectory Simulator (STS).
Dessa forma, dado um estado inicial e um intervalo de tempo, pode-se converter o
estado em elementos keplerianos solucionando o problema inverso de posicionamento
de um satélite. Entdo, utilizando a equacdo de Kepler chega-se aos elementos
propagados para o intervalo de tempo dado. Por sua vez, com 0s novos elementos
keplerianos pode-se obter o estado propagado solucionando o problema direto de

posicionamento.
Segundo Roy (1982) e Greenwood (1988) a equacédo de Kepler é dada por:
M =u-—esinu (3.1)
Com
M: Anomalia média
u: anomalia excéntrica

e: excentricidade

E ainda:
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M =n(t-T) (3.2)

Com
n: movimento médio

T: tempo de passagem pelo perigeu

A equacdo de Kepler é uma equacéo transcendental que pode ser resolvida por métodos
nUMericos.

M é a anomalia de um satélite imaginario com velocidade angular constante.

ne |4 (3.3)

I : € 0 parametro gravitacional
a: semi-eixo maior
Lierra=398.600 Km?®/s?
u=GM

G = Constante Gravitacional Universal

M = Massa da Terra

Conforme descrito em Roy (1982) e Greenwood (1988) O problema direto de
posicionamento de um satélite consiste em, dados os elementos keplerianos da orbita (a,

e i, w, Q, M) e aépocat, calcular a posicédo e a velocidade (estado) do satélite:

1- Com o semi-eixo maior a calcula-se n com o auxilio da terceira lei de Kepler
(n*a’ = u)

2- Calculado n e conhecendo-se os dados t e T (passagem pelo perigeu), calcula-se
M através da equacao 3.2;

3- Com os valores de M e e (excentricidade) determina-se u com o auxilio da
equacéo de Kepler: M =u—e.sinu;

4- E, com a expressao r =a(l—e.cosu) calcula-se r e a partir das equacOes que se

seguem obtem-se Xie X i.
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X, = A(cosu —e) + B,.sinu (3.4)

X =a—r“(—A.sinu+Bi.cosu) (3.5)

Parai=1, 2, 3 correspondendo ax,yez

Assim,
r=(X2+Y2+2Z%)"? (3.6)
v:(X2+Y'2+Z'2)U2 (3.7)

E portanto, r e V estdo determinados pelas equacdes 3.6 € 3.7.
O problema inverso de posicionamento de um satélite consiste em fornecidas a
posicdo (X, Y, Z) e avelocidade (X, Y, Z) do satélite na época (t), determinar os

elementos keplerianos (a, e, i, w, Q, M). O processo é descrito pelas seguintes etapas:

1- Dados os vetores V e r obtém-se 0 semi-eixo maior:

r’=X%+Y?+2° (3.8)
vi=X2+Y2 472 (3.9)
szy(%—ij (3.10)

n?a’= (3.11)

3- Calcula-se a excentricidade:

i\ r\? %
e{(nazj +(1_5H (3.12)

onde

re=XX +YY +27 (3.13)

4- Comu e e calcula-se a anomalia média M:
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M =u-—esinu (3.14)

5- O célculo da ascensdo retaQ e da inclinacédo i é feito da seguinte forma:

Q:arctan{ h; j (3.15)

—lly

2 2 V2
= arctanlw} (3.16)

YA

onde h, , h,, h, sdo os componentes do vetor momento angular especifico.

A

h=7xV=(YZ-YZ)i+(zX - 2X )j + (XY - XY )k (3.17)

6- O célculo do argumento do perigeu requer a definicdo da longitude verdadeira:

0=+ f (3.18)

onde f é a anomalia verdadeira:

f :arcsin[mJ (3.19)

1-ecosu

f= arccos(Mj (3.20)
1-ecosu
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CAPITULO 4
RESULTADOS

Neste Capitulo serdo apresentados os resultados obtidos nas simulacGes
referentes aos casos que foram inicialmente propostos a serem estudados no trabalho.
De forma geral e gradativamente os resultados demonstraram 0 comportamento do
programa STS, as perturbacGes percebidas no funcionamento do satélite e o
comportamento e atuacdo do sistema de controle no sentido de corrigir, ou trazer o sinal
de saida proximo a referéncia, ou seja, diminuindo o erro causado pelas perturbacdes.
Os resultados foram subdivididos em 4 itens, com o intuito de responder as propostas do
inicio do trabalho relativas as manobras de empuxo continuo de longo prazo, érbitas
com aplicacdo de empuxo contemplando as ndo-idealidades dos propulsores e orbitas
que sofreram perturbacdes ao longo de sua trajetdria, que serviram como andalise do
sistema de controle do sateélite.

O item 4.1 trata da anélise dos resultados obtidos por Prado (1989), com o
objetivo de validar o programa utilizado neste trabalho com relacdo ao consumo de
combustivel gasto para efetuar-se uma manobra proposta por Biggs (1978).

O item 4.2 analisa uma 6rbita circular com aplicacdo de empuxo tangencial em
um ponto predeterminado e esta subdividido em dois sub-itens, 4.2.1 e 4.2.2. No item
4.2.1 temos o caso livre de perturbacdes e o item 4.2.2 contempla o caso com
perturbacdes nos propulsores no momento da aplicacdo do empuxo.

O item 4.3 refere-se ao caso em que foi escolhida uma 6rbita Molnyia onde o
satélite em dado momento sofre colisbes de particulas (micro-meteoritos) em instantes
diferentes. Como forma de minimizarmos o problema e conseguirmos resultados
interpretaveis de uma forma geral, assumiu-se que estas colisdes ocorrem exatamente no
centro de massa do satélite. A analise do comportamento destas colisfes foi obtida por
meio da inser¢do de AVs que geram um deslocamento na posicdo e alteracdo da
velocidade do satélite, além de causarem variacdes nos elementos keplerianos. De
forma a analisar o comportamento do sistema de controle que gradativamente tende a
instabilidade, o item foi subdividido em trés analises, aumentando o numero de
particulas de colisdo. O primeiro caso (item 4.3.1) mostra o efeito de uma colisdo com
uma particula de 20g, o segundo caso (item 4.3.2) mostra o efeito da coliséo seqlencial

com trés particulas com 20g, 40g e 80g e o Ultimo caso mostra 0 comportamento do
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sistema diante da colisio com seis particulas de 20g, 40g, 80g, 30g, 50g, 359
respectivamente.

O ultimo item (4.4) de resultados mostra 0 comportamento da reposta para uma
Orbita com empuxo continuo de longo prazo, levando em consideracdo uma trajetoria
Terra-Lua. Foi subdividido em 4.4.1 e 4.4.2, sendo que no primeiro caso tratou-se da
transferéncia Terra-lua sem contemplar as ndo-idealidades dos propulsores e no item
4.4.2 analisou-se a mesma trajetéria, porém considerando as ndo-idealidades dos

propulsores.
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4.1 — Validacéo do programa de simulagéo — Reproducéo dos resultados obtidos
por de Prado (1989)

O programa de Prado (1989) simula dados de uma manobra orbital referenciada
em Biggs (1978) considerando a minimizacdo de combustivel. Os seguintes dados

iniciais foram utilizados:

Dados da orbita:

Semi-eixo maior: 9900Km
Excentricidade: 0,2

Inclinacédo: 10°

Longitude do nodo ascendente: 0°
Argumento do perigeu: 25°

Dados do veiculo:

Massa total (veiculo+combustivel): 300Kg
Empuxo disponivel: 2N

Posicéo inicial: 0

Anomalia verdadeira: -10°

Os parametros de entrada utilizados no programa STS para verificagdo da manobra
simulada por Prado (1989), foram os seguintes:

Capacidade de impulso do propulsor: 2N

Aplicacéo de empuxo: Tangencial

Impulso especifico: 460s

Né&o-idealidades dos propulsores: desligada
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As Figuras 4.1, 4.2 e 4.3 mostram o comportamento da for¢a impulso ao longo
da manobra orbital. Percebe-se que a magnitude de forca mantém-se praticamente
constante ao longo da manobra, existindo um periodo onde ha uma descontinuidade
gréafica e alguns pontos em que nota-se a aplicacdo de forca com uma magnitude maior
que o valor médio de forca. Estes pontos mostram o comportamento oscilatério do

propulsor ao longo do tempo.

Figura 4. 1 — Gréfico da forga impulso aplicada ao longo da manobra orbital

Figura 4. 2 — Gréfico da forca impulso aplicada com zoom no eixo x
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Figura 4. 3 - Gréfico da forga impulso aplicada com zoom no eixo x

A Figura 4.4 abaixo mostra o0 comportamento da altitude do satélite ao longo da
orbita. Como foi utilizado apenas um trecho da 6érbita real para obter o resultado mais
aproximado de Prado (1989) e Biggs (1978), nota-se que a altitude tende a apresentar

um comportamento ciclico, ou seja, exatamente o que se poderia espera neste caso.

Figura 4. 4 — Comportamento da altitude do satélite ao longo da manobra orbital

A Figura 4.5 abaixo apresenta a curva de consumo de combustivel, da qual
podemos comparar com 0s resultados obtidos por Prado (1989) no exemplo de Biggs
(1978). Nota-se que a curva mostra caracteristicas que tendem a uma reta, porém é

notavel a existéncia de oscilagbes na subida da curva em alguns instantes.
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Figura 4. 5 - Curva de gasto de Combustivel total ao longo da manobra

m | ||||||

Figura 4. 6 - Combustivel gasto na manobra para cada direcédo (x, y e z)

Na figura 4.6 observa-se o comportamento do combustivel gasto durante a
manobra nas trés direcdes (X, y e z). Percebe-se inicialmente no eixo x que o propulsor é
acionado com uma freqliéncia bastante alta, ou seja, apesar do gasto de combustivel
apresentar picos de 2,2x10™ Kg, o propulsor é acionado de forma praticamente continua
e isto se deve ao fato de que neste ponto da manobra o eixo x encontra-se mais
desalinhado com relacdo a origem e por isso hd a necessidade de uma corre¢cdo mais
ativa por parte do propulsor como vemos na figura 4.7 abaixo que mostra a parte inicial

da figura 4.6 ampliada. Depois de um periodo de tempo o comportamento do consumo
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se torna menos frequiente e apresenta uma curva suavizada, isto se deve ao fato de que a
correcdo aplicada inicialmente, neste momento sera apenas mantida, e finalmente vemos
um comportamento com uma frequéncia maior novamente, apresentando um
comportamento bastante similar ao apresentado no inicio da aplicacdo do empuxo.

No eixo y temos um comportamento inicialmente oscilatorio seguido de uma
queda com um pico de massa gasta em torno de 2,2x10™* Kg e com uma queda até 1x10"
* Kg. Entre 3500s e 8000s temos 0 momento de maior gasto de combustivel no eixo y
onde o pico de freqiiéncia alcanca 2,2x10* Kg de forma quase que continua e
finalmente temos uma curva suavizada onde tende a estabilizar em um valor
aproximado de 1,2x10™ Kg de gasto de massa.

No eixo z temos um gasto oscilatorio praticamente durante todo o periodo da
manobra. Isto mostra que ndo existiu um periodo de tempo em que o acionamento do
propulsor foi continuo, mas apenas tratou de corrigir os erros. Pode-se também inferir
que 0s erros maiores estavam nos eixos X e y devido ao fato de que a aplicacdo do
empuxo influenciou diretamente estas duas direcfes e que 0s erros no eixo z foram
decorrentes dos erros apresentados em X e y e com isso fizeram com que o gasto de
combustivel tivesse um comportamento oscilatério de alta freqliéncia durante o periodo

orbital apenas para correcao.

11 A
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Figura 4. 7 - Combustivel gasto na manobra para cada direcdo (x, y e z)

Pode-se verificar na figura 4.8 os erros de estado, ou seja, 0s erros de posicao (X,
y e z) e velocidade (Vx, Vy e Vz). Os gréficos da figura 4.8 de certa forma justificam os

resultados obtidos nas figuras 4.6 e 4.7, pois mostram 0s pontos em que existiram erros
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de posicdo e velocidade, foram exatamente 0s pontos onde o consumo de combustivel
foi maior, ou seja, onde os propulsores foram acionados com uma freqiiéncia maior. Na
figura 4.9 consegue-se visualizar de forma ampliada, a magnitude dos erros de posicéo e
velocidade causados pelo acionamento dos propulsores.

Figura 4. 8 - Desvios de estados na posicao e velocidade do satélite

Assim como na figura 4.6, onde é mostrado o nivel de combustivel gasto na
direcdo x inicialmente com uma frequéncia maior que os outros trechos, na figura 4.8
também podemos observar os desvios iniciais com comportamentos oscilatorios e ap6s
isso sendo mantido de forma suavizada ao longo do periodo. O valor do erro total de
posicdo em x é da ordem de 0,3m.

No eixo y pode-se observar um inicio oscilatorio, seguido de uma tendéncia
estavel. No periodo de tempo de 6000s percebe-se na figura 4.6 que ocorre uma
interrupgdo do acionamento do propulsor e posteriormente 0 acionamento com maior
freqiiéncia e este ponto também é refletido na figura 4.8, onde se percebe um aumento
no valor do desvio de posi¢do e de fato neste ponto o desvio de posicdo é negativo e
apos ele passa a ser positivo, sendo que a magnitude total do erro de posicdo em y € de
0,4m.

O mesmo comportamento ocorre no eixo z € no mesmo instante de tempo de
6000s e observa-se também que ha a interrupcdo de acionamento dos propulsores na
figura 4.6 e repetida a inversdo dos desvios de negativo para positivo na figura 4.8. Na

direcdo z tem-se um erro total de posi¢cdo com magnitude de 0,2m.
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O erro em z é menor pois representa uma consequéncia dos erros de acionamento dos

propulsores nas direcdes X e y.

Figura 4. 9 - Desvios de estados na posicdo e velocidade do satélite para visualizacdo da
magnitude do erro na aplicagdo no empuxo + erros nos propulsores

A figura 4.10 sobrepde os erros de posicdo e velocidade, na qual pode-se ter uma

idéia da magnitude de cada um deles em uma mesma escala.

Posicdo x
Posicdo y
Posicdo z

Velocidade y
Velocidade z

Figura 4. 10 - Desvios de estados na posicao e velocidade do satélite — grafico com curvas
sobrepostas
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Figura 4. 11 - Versores (X, y e z) de posicdo do satélite ao longo da érbita

A Figura 4.11 mostra os versores das direcdes x, y e z ao longo da trajetoria.
Esses versores foram definidos para que tivéssemos um valor absoluto para comparar a
posicdo em X, y e z. Com isso fica mais fécil observar a posicdo em X, y e z de forma
normalizada.

Nas Figuras 4.12 e 4.13 temos os resultados dos erros medidos em metros nos
elementos Keplerianos, que representam o0s desvios nos elementos Keplerianos.
Novamente consegue-se perceber em 6000s que hd uma interrup¢do na variacdo dos
elementos, ou seja, onde a variacdo sofre uma descontinuidade ou é interrompida e em
seguida volta a ter um comportamento oscilatorio. A principio, todos os elementos
Keplerianos sofrem variacdo devido a aplicacdo do empuxo, porém a ordem de

magnitude de cada um deles ndo é exatamente a mesma.
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Figura 4. 12 — Desvios nos elementos Keplerianos

Na Figura 4.12 observa-se que o comportamento do erro no periodo inicial para
0 semi-eixo maior, excentricidade, inclinagdo, argumento do perigeu e anomalia é
praticamente 0 mesmo. Este trecho inicial mostra o inicio da aplicacdo de empuxo, ou
seja, periodo em que o propulsor é ligado, no qual o sistema sofre um overshoot e
depois estabiliza com um determinado valor de erro. Este overshoot inicial é
posteriormente estabilizado em um valor de erro devido ao sistema de controle que tenta

trazer o valor proximo a referéncia.

LU
Sl

Figura 4. 13 — Desvios nos elementos Keplerianos com regido inicial aumentada
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POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth

7
¥ 10

axis Z [m]
o

S5

il ais X [m]

Figura 4. 14 — Gréfico da 6Orbita gerada no periodo

A Figura 4.14 mostra a trajetéria orbital do satélite, apenas no trecho que foi
utilizado por Prado (1989).

8| U e E
POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth

axis Z [rm]

axis ¥ [m] I

axis ¥ [m]

Figura 4. 15 — Grafico da 6rbita gerada no periodo vista de cima

A Figura 4.15 representa o resultado de uma transferéncia orbital bi-eliptica com

o gréafico gerado pelo programa STS.
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4.1.1 — Comparacao dos resultados

Com o intuito de comparar e validar o programa utilizado neste trabalho foi feita

uma analise comparativa utilizando os mesmos dados inicias da orbita do trabalho de

Prado e os resultados obtidos encontram-se resumidamente listados na tabela 4.1:

Tabela 4.1 - Comparagéo dos resultados

Dados da ¢érbita atingida Referencia - Biggs (1978) Prado (1989) STS
Consumo combustivel (Kg) 3,32 3,33 3,404
Duracdo(s) |- 4162,6 4162,6
Semi-eixo maior (Km) 9900 10000 10000
Excentricidade 0,2 0,205 0,2
Inclinacéo (graus) 10 10 10
Argumento do perigeu
(graus) 25 25,1 25
Anomalia verdadeira (graus) -10 103 | ----

Fonte: Biggs (1978); Prado (1989) e STS

Como descrito no capitulo 2, os resultados obtidos por Prado (1989) e Biggs
(1978) tinham como objetivo principal a analise e otimizacdo do consumo de
combustivel gasto ao longo da manobra de transferéncia. Para a obtencéo dos resultados
apresentados com o programa STS foram utilizados os mesmos dados iniciais de Biggs
e Prado.

Em Prado (1989) foi utilizado o software Foltran para a simulacédo e a técnica do
método direto para obtencdo para o calculo do consumo gasto na manobra de
transferéncia. Neste trabalho foi utilizado o programa STS elaborado no Simulink do
software MATLAB e utilizado o método Runge-Kutta para o calculo da aproximacéo
numeérica dos valores encontrados.

Devido aos recursos apresentados pelo software Simulink/Matlab, seria possivel
melhorar ainda mais a precisdo dos resultados obtidos com o programa STS, se
compararmos com os valores obtidos em Prado (1989), porém o intuito desta simulacéo
foi apenas verificar a validacdo do programa STS, comparando-o com um resultado ja
existente.

O consumo de combustivel obtido no programa STS foi de 3,404Kg enquanto
que para Prado (1989) o valor foi de 3,33Kg e Biggs (1978) foi de 3,32Kg. Os valores
apresentados pelo programa STS demonstram uma maior precisdo numérica quando
comparados com os valores de Prado e Biggs. Apesar de termos uma diferenca de 2%
no consumo de combustivel quando comparados os resultados do programa STS , Prado
(1989) e Biggs (1978), pode-se dizer que o programa STS foi validado atraves deste
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exemplo, pois com 0s recursos computacionais atualmente disponiveis, poderia se

melhorar a precisdo dos valores apresentados.
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4.2 — Manobra com erro nos propulsores

4.2.1 - Orbita circular livre de perturbacdes com aplicacdo de empuxo tangencial em um
ponto predeterminado

Os gréficos apresentados a seguir, referem-se ao resultado da simula¢do com a
aplicacdo do empuxo em uma direcdo pré-determinada, por meio dos versores de
velocidade VXs, VYs e VZs. Escolheu-se um instante de tempo ao longo do periodo
orbital, neste caso, 1000s e determinou-se 0S versores em X, y e z para este instante de
tempo. Sempre que os versores velocidade se aproximarem de VXs, VYs e VZs
considerando um desvio maximo de 5%, o empuxo sera aplicado. Dessa forma,
considerando o satélite com atitude constante, o empuxo sera aplicado sempre no
mesmo ponto da érbita. Ou seja, quando a dire¢do de apontamento do propulsor estiver
préxima da direcdo definida pelos versores VXs, VYs e VZs 0 empuxo serd aplicado,
aumentando gradativamente o semi-eixo maior da Orbita.

Nesta simulacdo considera-se um propulsor ideal, ou seja, que ndo gera
perturbacdes quando o empuxo é aplicado, com isto este primeiro caso, ndo contempla
as nao-idealidades do propulsor.

Para a simulacdo e obtencéo dos resultados no programa STS foi utilizada uma
oOrbita inicial circular. Os elementos Keplerianos abaixo mencionados determinam a

oOrbita escolhida:

Excentricidade: 1 x 10™*

Anomalia média: 0°

Argumento do perigeu: 10°

Inclinacédo: 45°

Ascenséo reta do nodo ascendente: 10°

Semi-eixo maior: 7000Km

Abaixo temos os valores de atitude dos versores (VXs, VYs e VZs) no trecho
predeterminado de aplicacdo do empuxo tangencial:

VXs =-0,9736

VYs =0,0537

VZs = 0,222
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Figura 4. 16 — Forca impulso aplicada ao longo da manobra orbital

A figura 4.16 mostra o comportamento da forca-impulso ao longo do periodo
orbital. Nota-se que existem picos de aplicagédo de empuxo que representam exatamente
pontos em que o propulsor foi acionado, ou seja, sS40 0S pontos nos quais o propulsor
encontrava-se proximo da posicao tangencial a érbita.

A magnitude dos acionamentos foi praticamente a mesma em todos 0s pontos de
aplicacdo do empuxo. Entre os picos de empuxo da posi¢do tangencial dos propulsores,
existem pequenos picos de magnitudes de forca-impulso. Estes pequenos picos mostram
0 comportamento do sistema de controle que tenta corrigir os erros do sistema no
sentido de trazer o satélite proximo a referéncia. Isto indica que pelo fato de existirem
erros de posicdo e velocidade, o sistema de controle atua de forma continua com o
objetivo de corrigir este pequeno erro.
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Figura 4. 17 — Altitude do satélite ao longo da manobra orbital

O comportamento da altitude do satélite é mostrado na figura 4.17, onde
percebe-se que ela aumenta gradativamente com o tempo. O comportamento ciclico
gradativo na altitude do satélite mostra que apds a aplicacdo do empuxo de forma
tangencial, o satélite manteve a altitude do apogeu durante um periodo orbital, sendo
que no periodo seguinte sofreu um novo aumento da altitude do apogeu e assim

sucessivamente.

Figura 4. 18 — Combustivel total gasto ao longo da manobra

Na figura 4.18 temos o grafico representativo para o combustivel gasto durante
toda a manobra orbital. Comparando a figura 4.18 com a figura 4.16, nota-se que 0s
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pontos de maior gasto de combustivel ocorreram exatamente onde foi necessaria a
aplicacdo de uma maior forca impulso, ou seja, nos trechos onde ocorrem as manobras.

Em resumo o consumo de combustivel foi de aproximadamente 16,4 Kg durante todo o

periodo considerado nesta simulago.

Figura 4. 19 — Combustivel gasto na manobra para cada direcdo (x, y e z).

Na figura 4.19 foi mostrado o consumo de combustivel para cada uma das
direcdes. Nota-se que nos pontos tangenciais onde ocorrem as manobras, nos quais o
propulsor foi acionado, a diregdo que apresentou o maior consumo de combustivel foi o
eixo X, em seguida o eixo y e por ultimo o eixo z. Isto mostra que no momento do
acionamento do propulsor o eixo x foi 0 que sofreu maior impacto. Uma vez que a forga
impulso foi aplicada de forma tangencial, percebe-se que nestes pontos tangenciais o
eixo x estava alinhado com o plano orbital, sofrendo assim o maior desvio como mostra
a figura 4.20 e, portanto, tendo o maior gasto de combustivel. O eixo y também foi
influenciado, pois uma vez que o satélite estava se movimentando, existia uma
componente de forca impulso na direcdo y, porém que nao sofreu um impacto tao
grande quanto a componente X, por isso 0 consumo de combustivel teve menor

magnitude para o eixo y.
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Figura 4. 20 — Desvios de estados na posicao e velocidade do satélite

Conforme comentado anteriormente, pode-se notar na Fig. 4.20 que a direcdo X,
sofreu um desvio de posi¢cdo de maior magnitude comparado com as direcdes y e z. Isto
justifica mais uma vez o fato do consumo de combustivel ter sido maior na direcéo x.
De forma coerente a velocidade na direcdo x também foi a que sofreu um maior desvio,
mostrando uma vez mais que a aplicacdo da forgca impulso se deu na diregéo tangencial
e que o eixo X estava alinhado com a direg&o x do propulsor e com o plano orbital.

O erro de posicdo apresentado na direcdo x foi de aproximadamente 23m no
momento do acionamento do propulsor e ap6s o0 acionamento seguiu a referéncia
tendendo & zero. Para a dire¢do y o erro no momento do acionamento do propulsor foi

de aproximadamente 2,5m e para a direcéo z, o erro foi de aproximadamente 6m.
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Posicéo x
Posigdo y
Posicéo z

Velocidade y

Figura 4. 21 — Desvios de estados na posicdo e velocidade do satélite — curvas de desvios
sobrepostas

Na Figura 4.21 temos os desvios de posicdo e velocidade do satélite em um

mesmo grafico com as curvas sobrepostas.
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i

Figura 4. 22 — Versores (X, y e z) de posicdo do satélite ao longo da 6rbita

Na Figura 4.22 observamos os versores de posicdo do satélite, ou seja, 0s vetores
que foram normalizados para que sejam interpretados com a mesma base de
comparagao. A normalizacdo mostra em que posicdo cada direcdo (x, y e z) se encontra
em cada instante ao longo do periodo orbital. A normalizacdo se deu de forma que os
versores variem entre 0 e 1. Ou seja os versores (VXs, VYs e VZs) do ponto
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predeterminado que foram mencionados anteriormente determinam exatamente qual o
ponto de aplicacdo do empuxo tangencial. Uma vez que os versores variam entre 0 e 1,
sempre que a velocidade do satélite se aproximar da direcdo indicada pelos versores
(VXs, VYs e VZs) o propulsor serd acionado e 0 empuxo serd aplicado préximo da

direcédo tangencial a 6rbita.

Figura 4. 23 - Comportamento do periodo orbital do satélite

Na figura 4.23 é mostrado o comportamento do periodo orbital. E notavel que o
aumento do periodo orbital, é feito de forma gradativa com o tempo e de forma
simétrica. Os pontos em que ha o aumento do periodo orbital sdo exatamente aqueles o0s
quais ocorre 0 acionamento do propulsor na posi¢édo tangencial.
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Figura 4. 24 - Desvios nos elementos Keplerianos ao longo da trajetéria orbital

A Figura 4.24 mostra os desvios de estado relativos aos elementos Keplerianos.
O erro de maior magnitude no momento de acionamento do propulsor ocorre no semi-
eixo maior. A oscilacdo no semi-eixo maior no momento de acionamento do propulsor
apresenta um desvio de aproximadamente 3000m.

O desvio na excentricidade no momento de acionamento teve uma magnitude de
aproximadamente 5x10 do valor de referéncia. O desvio relativo a inclinacéo teve uma
magnitude menor que 1x10° graus. Para a ascensdo reta do nodo ascendente a
magnitude do desvio foi aproximadamente da ordem de 4x10°® graus. O argumento do
perigeu sofreu um desvio de aproximadamente 1 grau e a anomalia média um desvio de
aproximadamente 7 graus.

A partir da Figura 4.25 até a Figura 4.33 serdo vistos os resultados relativos aos

sinais de controle dos atuadores e seus respectivos erros nas trés direcdes (X, y e z).
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Figura 4. 25 - Sinal Xp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando o0s
momentos de aplicacdo do empuxo

A Figura 4.25 mostra o sinal de controle Xp sobreposto ao sinal de erro do
atuador, na qual fica evidente a atuagdo do controle no sentido de trazer o sinal de
proximo a referéncia. O erro, representado pela curva verde, foi maior no momento da
aplicacdo e depois praticamente seguiu a referéncia do sinal de controle. Este
comportamento era inicialmente esperado, porém ap0s as aplicacdes de empuxos este
erro € praticamente nulo e como vemos na Figura 4.25 tanto o erro quanto o sinal de
controle do atuador caminham juntos. De forma geral o sinal de erro do atuador
apresenta ainda alguns pequenos picos e vales entre as aplicagcBes de empuxo, porém
estes picos e vales representam de forma geral as pequenas correcdes geradas pelo
propulsor as quais foram anteriormente explicadas na Figura 4.19 relativa ao consumo

de combustivel nos eixos X, y e z.
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Figura 4. 26 - Sinal de controle Xp do atuador mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor

A Figura 4.26 mostra o sinal de controle Xp (em m/s) e o sinal com saturacdo do
atuador. Devido ao fato do sinal de erro ndo ser tdo elevado, ndo ha saturacdo de sinal,
isto indica que o sinal de controle do atuador esta dentro dos limites de saturacdo, ou

melhor o sinal é exatamente 0 mesmo e portanto a saturagdo € inexistente neste caso.

Figura 4. 27 - Sinal de controle do atuador Xp mostrando 0os momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X
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A Figura 4.27 apresenta os mesmo gréaficos da Figura 4.26, porém com “zoom”
nos dois primeiros pontos de acionamento dos propulsores para melhor visualizacdo da
magnitude e comportamento do sinal do atuador.

A Figura 4.28 apresenta o sinal de erro Yp do atuador na direcdo Y, sobreposto
ao sinal de controle Yp. Na direcdo Y o comportamento é similar ao ocorrido na direcao
X com relacdo a0 momento de acionamento do propulsor, onde existe um “overshoot”
qguando o atuador € acionado e em seguida o controle do sistema leva o sinal de erro

para a referencia do sinal de controle.

Figura 4. 28 - Sinal Yp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando os
momentos de aplicacdo do empuxo

Na Figura 4.29 temos o sinal de controle na direcdo Y comparado com a
saturacdo em Y e novamente temos um comportamento igual entre ambos, devido a

auséncia de erros nos propulsores e ao fato do atuador ndo ter sido saturado.
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Figura 4. 29 - Sinal de controle Yp do atuador mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor

Na Figura 4.30 temos uma amplia¢do nos dois acionamentos iniciais do atuador
mostrando a magnitude e comportamento do sinal de controle comparado com a

saturacdo do sinal e fica evidente que 0 comportamento € 0 mesmo neste caso.

Figura 4. 30 - Sinal de controle do atuador Yp mostrando os momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X

A Figura 4.31 conclui a andlise do sinal de controle sobreposto ao sinal de erro

nos trés eixos, mostrando o comportamento da dire¢éo Z.
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Figura 4. 31 - Sinal Zp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando os
momentos de aplicacdo do empuxo

Figura 4. 32 - Sinal de controle Zp do atuador mostrando os momentos de acionamento do
propulsor

De forma geral o comportamento do sinal de controle versus a saturacdo foi o
mesmo também para a direcdo Z, com auséncia de saturacdo do sinal de controle, como

vemos na Figura 4.32 e Figura 4.33.
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Figura 4. 33 - Sinal de controle do atuador Zp mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X

As Figuras 4.34 e 4.35 mostram graficamente as Orbitas geradas em um periodo
de simulacdo de 12 horas e 0 aumento gradativo da altitude do satélite devido aos
acionamentos dos propulsores nas posicOes tangenciais a orbita.

POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth
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Figura 4. 34 - Orbitas geradas ao longo da simulagio em um periodo de 12 horas
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POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth
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Figura 4. 35 - Orbitas geradas em um periodo de 12 horas, com figura rotacionada para
visualizacéo frontal das érbitas

As Figuras 4.36, 4.37 e 4.38 representam o satélite e seus respectivos versores de

atitude, propulsor, velocidade resultante e Nadir.

= Attitude Versor
“elocity Versor

== Propulsion Yersor

— Madir Wersor

Figura 4. 36 — Representagdo da posi¢do dos versores de atitude, velocidade, propulsdo e eixo
Nadir no satélite
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Figura 4. 37 — Representagdo do satélite rotacionado para mostrar a equivaléncia dos versores
de atitude, velocidade, propulsdo no momento da aplicacdo do empuxo

As Figuras 4.37 e 4.38 mostram 0s versores no momento do acionamento do
propulsor. Fica evidente que os versores de atitude, propulsor e velocidade estdo
praticamente alinhados, ou seja, coerentemente as Figuras 4.37 e 4.38 mostram que a
direcdo de acionamento do propulsor é tangencial a Orbita, pois 0s trés versores estao
alinhados na mesma direcéo.

O propulsor encontra-se fixo ao satélite, assim a dire¢cdo em que o propulsor
encontra-se alinhado com o versor de atitude e com o versor de velocidade é exatamente

no momento de acionamento, neste caso, tangencialmente a 6rbita.
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Figura 4. 38 - Versores de atitude, propulsor, velocidade e Nadir no momento da aplicagio do
empuxo

4.2.2 - Orbita circular com aplicacdo de empuxo tangencial em um ponto
predeterminado considerando erros nos propulsores

Nesta simulagdo considera-se 0 mesmo tipo de manobra do item anterior, com
um propulsor ndo-ideal, este segundo caso contempla as ndo-idealidades do propulsor e
seus efeitos ao longo do tempo.

A mesma Orbita circular do item 4.2.1 foi utilizada no programa STS para a

simulacdo e obtencdo dos resultados do item 4.2.2.

Excentricidade: 1 x 10™*

Anomalia média: 0°

Argumento do perigeu: 10°

Inclinagdo: 45°

Ascenséo reta do nodo ascendente: 10°
Semi-eixo maior: 7000Km

Massa do satélite: 300 Kg

Impulso especifico do propulsor: 460s
Tempo de simulagéo: 12 horas

Abaixo temos os mesmos valores de atitude dos versores (VXs, VYs e VZs) no

trecho predeterminado de aplicacdo do empuxo tangencial, os quais foram utilizados no

item anterior:
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VXs =-0,9736
VYs =0,0537
VZs =0,222

Foi utilizado um propulsor com capacidade de fornecer uma forca-impulso de no
méaximo 80N a cada passo.

A principal diferenca nos resultados apresentados neste item comparados com 0s
resultados do item 4.2.1 é o erro nos propulsores.

O erro nos propulsores é aqui modelado por meio de dois erros (randémico e
bias) muito comumente utilizados em sistemas de controle, os quais servem para
demonstrar de forma bastante realistica, erros construtivos de posicionamento ou erros
de acionamento inerentes aos propulsores, que neste caso sdo descritos como n&o-
idealidades dos propulsores. O comportamento e modelagem de ambos os erros
utilizados encontram-se descritos no item 2.9.

Figura 4. 39 - Forga impulso aplicada ao longo da manobra orbital

A Figura 4.39 demonstra o comportamento da forga-impulso aplicada nos
momentos de acionamento do propulsor. A magnitude de forga-impulso utilizada no
momento do acionamento do propulsor atingiu aproximadamente 54N.
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Figura 4. 40 - Altitude do satélite ao longo da manobra orbital

Na Figura 4.40 temos o comportamento da altitude do satélite que
gradativamente foi aumentada, a medida que o propulsor foi acionado.

Figura 4. 41 - Combustivel total gasto ao longo da manobra

A Figura 4.41 mostra o consumo de combustivel gasto ao longo da manobra nos
momentos de acionamento do propulsor na posic¢ao tangencial, incluindo a quantidade
de combustivel necesséaria para que se efetuar as correcdes na 6rbita devido aos erros e

combustivel para a manobra.
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Uma vez que neste caso existiu um erro relativo aos atuadores, 0 consumo de
combustivel foi ligeiramente maior que o caso anterior, onde estes erros ndao foram
considerados. Para este caso o consumo de combustivel foi de aproximadamente 16,9
Kg, enquanto que para o item 4.2.1 o consumo de combustivel foi menor que o item
4.2.2em 0,5 Kg.

Figura 4. 42 - Combustivel gasto na manobra para cada direcéo (X, y e z)

O perfil de consumo de combustivel para as trés dire¢des (x, y e z) mostrado na
Figura 4.42, foi similar ao item perfil apresentado no item 4.2.1, porém a freqliéncia de
acionamento dos atuadores e magnitude neste caso foram ligeiramente maiores, pois o
propulsor permaneceu ligado praticamente durante toda a manobra. Desde o inicio da
trajetoria foi considerado um erro relativo aos propulsores, isto indica que mesmo apos
0s acionamentos tangenciais do propulsor que culminaram no aumento da altitude do
satélite, o propulsor manteve-se ligado na tentativa de corrigir 0S pequenos erros

causados pelas nao-idealidades do propulsor.
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Figura 4. 43 - Desvios de estados na posi¢do e velocidade do satélite

As Figuras 4.43 e 4.44 mostram os desvios de estados relativos a posicdo e
velocidade do satélite. No eixo x 0 desvio médximo no momento do acionamento foi da
ordem de aproximadamente 20m. Para 0 eixo y 0 desvio maximo no acionamento foi de
aproximadamente 3m e no eixo z o desvio aproximado foi de 6m.

Os desvios de velocidade seguirem a mesma regra dos desvios de posicao. Para
a velocidade Xp o desvio no momento de acionamento foi de aproximadamente 0.6m/s,
no eixo y o desvio de velocidade Yp foi da ordem de 0.2m/s e no eixo z o desvio foi de

aproximadamente 0.4m/s.

Figura 4. 44 - Desvios de estados na posicdo e velocidade do satélite para visualizacdo da
magnitude do erro na aplicagdo no empuxo + erros nos propulsores
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Na figura 4.45 pode-se verificar os erros nos periodos intermediarios, ou seja, 0s
quais encontram-se entre os trechos de aplicacdo de empuxo na posi¢do tangencial
predeterminada.

Com relacdo aos desvios de posi¢do nos €ixo X, y e z 0 valor maximo observado
foi de 0.04m. Para os desvios de velocidade Xp, o valor maximo observado foi de

aproximadamente 2.5 x 10 m/s. No eixo y e z foi observado um desvio de velocidade

Yp e Zp de aproximadamente 4 x 10” m/s para ambos 0s eixos.
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Figura 4. 45 - Desvios de estados na posic¢ao e velocidade do satélite para visualiza¢do da
magnitude do erro nos instantes apds a aplicagdo do empuxo

Observando a Figura 4.45 consegue visualizar a interferéncia dos erros de bias e
randémico dos atuadores. A forma de onda do erro de bias geralmente é demonstrada
por um deslocamento constante com relagdo a referéncia, ja o comportamento do erro
randémico geralmente € modelado por um ruido aleatério de média zero. Assim

consegue-se observar na Figura 4.45 como resultado, uma soma de ambos 0s erros.
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Figura 4. 46 - Desvios de estados na posi¢do e velocidade do satélite — grafico com curvas
sobrepostas

A Figura 4.46 mostra os erros de posicao e velocidade sobrepostos 0 que permite
que seja visualizado o comportamento de cada desvio no momento do acionamento do

propulsor.

Figura 4. 47 - Versores (X, y e z) de posicdo do satélite ao longo da érbita

A Figura 4.47 é similar a Figura 4.22 mostrada no item anterior, pois 0 erro nos
propulsores ndo demonstrou desvios que fossem significativos para os versores (VXp,
VYpeVZp).
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Figura 4. 48 - Comportamento do periodo orbital do satélite

A Figura 4.48 apresenta o comportamento do periodo orbital do satélite que foi
gradativamente sendo aumentado apds os pontos de aplicacdo do empuxo tangencial.
Comparando a Figura 4.38 com a Figura 4.23, a qual também apresenta o
comportamento orbital do periodo para o item anterior pode-se observar pelo menos um
trecho significativo que claramente demonstra a influéncia do erro nos propulsores. O
trecho que fica evidenciado estd proximo do periodo de tempo 2 x 10%. Nas
vizinhancas de 2 x 10% para o item 4.2.1 o periodo orbital est4 ligeiramente abaixo de
6000s, em contrapartida para o item 4.2.2 0 mesmo trecho esta ligeiramente acima de
6000s. Isto evidencia a influéncia dos erros nos atuadores ao longo do tempo, pois
inicialmente os graficos sdo similares, porém especificamente neste trecho ja se

consegue observar uma diferenca relativa ao erro do atuador.
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Figura 4. 49 - Desvios nos elementos Keplerianos ao longo da trajetéria orbital

A partir da Figura 4.49 até a Figura 4.51 serdo apresentados os desvios nos
elementos Keplerianos. Nas Figuras 4.49 e 4.50 sdo demonstrados a magnitude dos
erros no momento do acionamento do propulsor.

Como se percebe na Figura 4.50, o desvio maximo para o semi-eixo maior foi de
aproximadamente 2000m. O desvio relativo a excentricidade foi aproximadamente 4 x
10™. Para a inclinacéo o desvio maximo foi de 2 x 10 graus. Com relacéo a ascens&o
reta do nodo ascendente o desvio méaximo na aplicacdo do empuxo tangencial foi de
aproximadamente 1 x 10 graus. O argumento do perigeu teve um desvio 0.8 graus no
primeiro trecho de aplicacdo do empuxo, porém nos trechos subseqiientes o desvio foi
de aproximadamente 8 x 10 graus. Finalmente a anomalia média apresentou desvios na

ordem de 6 graus nos trechos de aplicacdo do empuxo tangencial.
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Figura 4. 50 - Desvios nos elementos Keplerianos ao longo da trajetéria orbital — visualizagéo
da magnitude do desvio nos elementos Keplerianos no momento da aplicacdo do
empuxo

Na Figura 4.51 foram apresentadas as magnitudes dos desvios nos elementos
Keplerianos relativos aos trechos intermediarios, ou seja, relativos ao periodo

compreendido entre uma e outra aplicacdo de empuxo tangencial.

TR
K

Figura 4. 51 - Desvios nos elementos Keplerianos ao longo da trajetéria orbital — visualizagao
da magnitude do desvio nos elementos Keplerianos nos periodos de tempo ap6s a
aplicacdo do empuxo
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Como é notado na Figura 4.51, para 0 semi-eixo maior 0 desvio maximo
estacionario, ou seja, o desvio nos trechos intermediarios foi de aproximadamente 20m.
O desvio na excentricidade foi de aproximadamente 2 x 10°®. Para a inclinacéo o desvio
demonstrou valores na ordem de aproximadamente 1,2 x 10°® graus. A ascenséo reta do
nodo ascendente também apresentou desvios de aproximadamente 1,2 x 10°®.

O argumento do perigeu um desvio no trecho intermediario inicial de
aproximadamente 4 x 10 graus, porém nos trechos intermediérios subseqiientes o
desvio gradativamente decrescendo e apresentou valores na ordem de aproximadamente
1,2 x 10 graus. Finalmente os desvios na anomalia média também foram
gradativamente decrescidos e apresentaram valores da ordem de 3 x 10™ graus até 8 x
10°® graus.

Para o argumento do perigeu e anomalia média que apresentaram desvios
decrescentes, pode-se dizer que o sistema de controle corrigiu os desvios iniciais ao
longo do tempo trazendo-os mais préximos a referéncia, pois o tipo de Orbita,
considerando a excentricidade e o trecho de aplicacdo de empuxo, propiciou um melhor
desempenho do sistema de controle para estes parametros.

Da Figura 4.52 a Figura 4.60 serdo apresentados os resultados relativos ao sinal
de controle versus o erro do sinal de controle decorrentes dos erros dos atuadores.

Comparando as figuras que demonstraram este mesmo tipo de resultado para o
item 4.2.1 com relagdo as figuras do item 4.2.2 fica evidente que existiram erros
estacionarios, os quais mesmo sob influencia do controle do sistema, ndo foram zerados,
ou seja, os erros intermediarios decorrentes dos atuadores ndo foram totalmente
eliminados, com isso nas Figura 4.52 a Figura 4.60 serdo apresentados resultados
comparativos do sinal de controle com o erro, nos quais o erro inicialmente era zero até
0 momento da aplicacdo do primeiro empuxo tangencial, porém a partir da aplicacdo do
segundo empuxo 0 erro ndo seguiu mais a referencia, gerando assim um erro residual

que foi saturado e o controle ndo conseguiu elimina-lo ao longo da trajetoria do satélite.
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Figura 4. 52 - Sinal Xp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando 0s
momentos de aplicagdo do empuxo

Na Figura 4.52 sdo apresentados o sinal de controle Xp e o erro de Xp, onde no
momento da aplicacdo do empuxo tangencial teve um *“overshoot” de magnitude
aproximada de 18 m/s, sendo que o erro total maximo foi de aproximadamente 23 m/s.
Em regime estacionario € mostrado que o erro tende a estabilizar-se com uma

magnitude nas vizinhancas de 1 m/s.

Figura 4. 53 - Sinal de controle Xp do atuador mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor
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A magnitude do sinal de controle é melhor visualizada nas Figuras 4.53 e 4.54.
A magnitude do sinal de controle para os trechos de aplicacdo do empuxo tangencial foi

aproximadamente 0,25 m/s.

Figura 4. 54 - Sinal de controle do atuador Xp mostrando 0os momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X

Comparativamente os graficos mostraram que o controle teve um desempenho
satisfatorio e conseguiu trazer o erro préximo a referéncia, apesar de nao té-lo eliminado
totalmente, o que também normalmente ndo ocorre em sistemas de controle, pois o

proprio sistema de controle possui suas limitacdes.
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Figura 4. 55 - Sinal Yp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando o0s
momentos de aplicagdo do empuxo

Na Figura 4.55 é mostrado o sinal de controle Yp com o sinal de erro do atuador.
O comportamento do sinal de controle Yp foi similar ao sinal de controle Xp, porém a
magnitude do sinal de erro apdés o acionamento do propulsor, foi estabilizada em um
valor proximo de 0,5 m/s. Observa-se que o valor de erro do atuador Yp é -0,5m/s, ou
seja, um erro de sinal com a velocidade de 0,5m/s na direcdo oposta a aplicacdo do
empuxo. No momento de aplicacdo do empuxo tangencial o sinal de erro Yp maximo é
de aproximadamente 3m/s. Nos periodos intermediarios entre as aplicacdes de empuxo
tangenciais o sinal de erro fica praticamente estabilizado no valor de 0,5m/s, porém sao
observadas pequenas oscilagfes que se referem a tentativa de atuacdo do sistema de

controle em minimizar o erro, ou estabiliza-lo em um valor continuo.

100



Figura 4. 56 - Sinal de controle Yp do atuador mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor

Nas Figuras 4.56 e 4.57 s&o mostrados os comportamentos do sinal de controle
Yp do atuador, nos momentos de aplicacdo do empuxo tangencial e nos momentos
intermediarios. A magnitude do sinal de controle no momento de aplicagdo do empuxo
é de aproximadamente 3 x 10”m/s. Nos trechos intermediarios a magnitude do sinal de
controle foi de aproximadamente 1 x 10°m/s.

Figura 4. 57 - Sinal de controle do atuador Yp mostrando 0s momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X

Nota-se pela Figura 4.57 que o comportamento do sinal de controle nos trechos

intermediérios ndo esta livre de oscilagBes. Isto indica as imperfei¢cbes do sistema de
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controle no sentido de aplicar um sinal de controle continuo. Comparando a Figura 4.55
com a Figura 4.57 nos trechos intermediarios, consegue-se notar esta diferenca. Estas
oscilacdes de pequena magnitude, podem ao longo do tempo causar desvios na posic¢ao
do satélite.

Figura 4. 58 - Sinal Zp de erro do atuador, sobreposto ao sinal de controle mostrando os
momentos de aplicagcdo do empuxo

Finalmente da Figura 4.58 a Figura 4.60 sdo apresentados os resultados do sinal
de controle Zp e do erro Zp para o atuador.

Na Figura 4.58 é mostrado o sinal de erro Zp do atuador. A magnitude do
“overshoot” inicial do sinal de erro no momento de aplicacdo do empuxo tangencial é
de aproximadamente 7 m/s. Nos trechos intermediarios o sistema de controle tende a

levar o sinal de erro Zp a estabilidade nas vizinhangas de 5 m/s.
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Figura 4. 59 - Sinal de controle Zp do atuador mostrando os momentos de acionamento do
propulsor

A Figura 4.59 mostra o comportamento sinal de controle, o qual tem um
overshoot méximo nas vizinhangas de 7 x 10 m/s no momento de aplicacdo do empuxo
tangencial.

Na Figura 4.60 observa-se o comportamento dos trechos intermediarios, nos
quais o sinal de controle tende a estabilidade nas vizinhangas de zero. Notavelmente
observa-se um erro residual nos trechos intermediarios o qual ocorre devido as

limitagdes do sistema de controle em eliminar o erro do regime estacionario.

Figura 4. 60 - Sinal de controle do atuador Yp mostrando os momentos de acionamento do
propulsor com zoom no €ixo X
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As Figuras 4.61 e 4.62 mostram graficamente as Orbitas geradas durante o
periodo de simulacdo no programa STS. Na Figura 4.61 observa-se que as Orbitas
geradas né@o se encontram paralelas ao equador terrestre da Figura da Terra, lembrando

que a inclinacdo da Orbita é de 45°.

POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth

axis Z [m]

axis ¥ [m]

axis & [m]

Figura 4. 61 - Orbitas geradas ao longo da simulag&o em um periodo de 12 horas

Na Figura 4.62 sdo mostradas as orbitas geradas vistas de cima, e é possivel
observar nesta figura os pontos de aplicacdo do empuxo tangencial, nos versores
escolhidos para a aplicacdo do empuxo sempre na mesma direcéo.

Gradativamente a altitude da oOrbita é aumentada, aumentando também o semi-

eixo maior com relacdo a primeira 6rbita gerada no gréfico.
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Figura 4. 62 - Orbitas geradas em um periodo de 12 horas, com figura rotacionada para
visualizacdo frontal das 6rbitas

As Figuras 4.63 e 4.64 mostram a representacdo grafica dos versores de atitude,
velocidade, propulséo e eixo nadir durante a aplicacdo do empuxo tangencial.

Observando o eixo nadir consegue-se saber a dire¢do da Terra e observando 0s

versores de atitude, velocidade e propulsdo, percebe-se que eles estdo paralelos e
tendem a coincidir-se.

Inertial Frame Centered at the Satellite CG

= Attitude Versor
“elocity Wersor

— RN e . =i Propulsion Versor

I RS E X i =t Nadir Versor

08

06

X

Figura 4. 63 - Representacdo do satélite rotacionado para mostrar a equivaléncia dos versores de
atitude, velocidade, propulsdo no momento da aplicacdo do empuxo
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Figura 4. 64 - Representacdo do satélite para mostrar a equivaléncia dos versores de atitude,
velocidade, propulsdo no momento da aplicacdo do empuxo vistos de uma
posicao diferente

Consegue-se também entender no momento de aplicacdo do empuxo tangencial,
o versor do propulsor esta na mesma direcao da velocidade e da atitude, isto indica que
o propulsor fisicamente estd apontado para o lado oposto, ou seja, 180° do versor do
propulsor, ou seja, os gases do propulsor estdo sendo expelidos na dire¢cdo oposta ao
versor e assim o satélite sofre uma variacdo de velocidade. Comparativamente as
Figuras 4.2.2.25 e 4.2.2.26 mostraram que os desvios de direcdo de maior magnitude
foram na direcdo X e na velocidade VXp. Com isso pode-se saber que no momento da
aplicacdo do empuxo, a saida de gases do propulsor estava apontada para a direcdo X e
por isso foi a que apresentou maior magnitude de desvios tanto de posic¢do, quanto de

velocidade.

4.3 — Resultados referentes ao choque de micro-meteoritos em um satélite com

orbita Molnyia

Neste item serdo apresentados os resultados gréaficos relativos ao comportamento
do sistema de controle do satélite, quando submetido a choques fisicos decorrentes de
particulas tais como micrometeoritos, e serdo subdivididos em trés itens, 4.3.1, 4.3.2 e
4.3.3.
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Nos trés itens sera observado o comportamento do sistema de controle do satélite com o
intuito de trazer o sinal de erro proximo a zero e nao permitir que as colisdes ocorridas
no satélite levem-no & instabilidade.

Gradativamente o numero de micrometeoritos foi aumentado e considerando
uma variacdo de massa de cada micrometeorito, com intuito de verificar a resposta do
sistema de controle diante de uma situacdo de choque seqiiencial de particulas.

Com isso temos o item 4.3.1 com uma particula de 20g colidindo na direcdo do
centro de massa do satélite e seus respectivos resultados relativos ao comportamento do
satélite. A colisdo da particula de 20g ocorreu no instante de 1000s. No item 4.3.2 séo
observadas trés particulas de 20g, 40g e 80g colidindo com o satélite uma apds a outra
respectivamente nos instantes de tempo de 1000s, 1100s e 1110s. E finalmente no item
4.3.3 sdo mostrados os resultados da colisdo seqlencial para as seis particulas de 20g,
40g, 80g, 30g, 50g e 35g as quais colidiram nos instantes de tempo de 1000s, 1100s,
1110s, 1120s, 1140s e 1147s respectivamente.

Considera-se neste caso que as particulas colidem tangencialmente com o
satélite e a determinacdo dos valores de massa variando do valor minimo de 20g ao
maximo de 80g foram obtidos como referencia de um programa especifico para calculo
da magnitude das particulas. De fato, o valor para as magnitudes de massa das
particulas, é representado no programa pelo A de velocidade em cada uma das direcdes,
ou seja, cada valor de massa das particulas representa um AV em cada uma das
direcdes.

A velocidade do satélite V. no instante do impacto é modelada pela equagédo

S

abaixo:

V, =—1631 + 4417 ]+ 45k [m/s] (4.1)

A velocidade da particula v, € modelada pela equagdo abaixo:

V, =1173i + 4289192k [m/s] 4.2)
Os valores da velocidade do satélite e da particula sdo respectivamente:
V| =4708,72 m/s=16951,4 Km/h
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|V,|=4450,65 m/s=16022,35 Km/h

Neste estudo foi escolhida uma érbita Molnyia. Os dados utilizados no programa
STS para a simulacgdo e analise dos choques de micrometeoritos, foram os seguintes:
Semi-eixo maior: 26562 Km
Excentricidade: 0,73
Inclinacdo: 63,4°
Ascenséo reta do nodo ascendente: -250°
Argumento do perigeu: -10°
Anomalia média: 0°
Tempo de simulagéo: 10000s
Massa do satélite: 300Kg
Impulso especifico: 460s

Capacidade maxima do propulsor para aplicacdo da forca-impulso: 25N

4.3.1 - Choque com uma particula de 20g

Os graficos abaixo, referem-se ao resultado da simulagdo com 1 particula de
209, que colide com o satélite.

Considera-se que o choque ocorre no centro de massa do satélite e que existe a
conservacdao do momento linear do sistema. Com a colisdo existe uma variacdo de
velocidade e a consequente variagdo do momento linear do satélite. Supde-se que 0
satélite absorve toda a energia cinética da particula.
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Figura 4. 65 - Perturbagdo expressa em AV para 0s trés eixos

A Figura 4.65 mostra a perturbacdo relativa a particula de 20g no instante 1000s
e seu comportamento para as trés dire¢Ges. A perturbacdo foi expressa em termos AV,
com isso para a direcdo x a magnitude foi de aproximadamente 0,18m/s. Para a direcdo
Y a magnitude do AV foi de 8 x 10™m/s. Para 0 eixo Z 0 AV apresentou um valor de 1,6
x 10°m/s. Notou-se também que os valores de AVy e AVz apresentaram resultados
negativos. Isto indica que com relacdo ao sistema de coordenadas do satélite o AV foi
aplicado na direcdo oposta do movimento.

A Figura 4.66 apresenta resultados da forca-impulso aplicada ao longo do
periodo de simulacéo.

O comportamento inicial da forca aplicou impulsos da ordem de 2N com pico
méaximo de 2,5N, os quais indicam que o sistema de controle do satélite aplicou
impulsos corretivos com o intuito de manter a Orbita sem erros relativos a desvios de

posicdo e velocidade.
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Figura 4. 66 - Grafico de forca-impulso aplicada no controle durante a trajetoria e colisdes das
particulas no instante de 1000s.

Pode-se observar que no momento da colisdo da particula a forca-impulso
atingiu uma magnitude méxima de aproximadamente 7,4N e foram necessarios
aproximadamente 400s para que o sistema de controle corrigisse o erro de velocidade e
absorvesse o impacto da colisdo, fazendo com que o satélite novamente tendesse a

estabilidade.

Figura 4. 67 - Grafico de quantidade total de combustivel (Kg) gasto no controle durante todo o
dominio de operacao do propulsor
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A Figura 4.67 apresenta a quantidade de combustivel gasto em quilogramas (Kg)
para se efetuar o controle e correcdo orbital ao longo do periodo simulado de 10000s.

No trecho anterior a 1000s que antecede a colisdo o consumo teve um perfil de
uma reta, ou seja, com uma taxa de variacdo de consumo constante ao longo do tempo e
apresentou uma quantidade de combustivel gasto de aproximadamente 0,015 Kg, no
momento da colisdo o consumo apresentou um perfil parabélico por aproximadamente
800s, o qual elevou de forma significativa o consumo de combustivel para 0,17 Kg.

Apos a colisdo o consumo voltou a apresentar um perfil de uma reta. O gasto
total de combustivel ao longo do periodo de 10000s foi de 0,325 Kg.

Figura 4. 68 - Grafico de combustivel para efetuar o controle em cada um dos eixos (X, y e z)

A Figura 4.68 apresenta os resultados relativos ao consumo de combustivel
utilizado para se efetuar as manobras em cada uma das direcfes (x, y e z). Percebe-se
que o nivel de consumo de combustivel para a direcdo x foi maior que y e z e as
oscilacdes relacionadas a colisdo da particula apresentou maiores niveis também no eixo
X. Isto mostra que a posicdo em que o centro de massa do satélite se encontrava no
momento da colisdo, comparada com a posicdo da particula propiciou um maior
impacto na direcdo x e assim a variacao de velocidade (AVx) foi maior que as variacoes
geradas na direcdo y (AVy) e na direcdo z (AVz). Com relacdo ao periodo que
antecedeu a colisdo e o periodo apds a colisdo pode-se observar que a magnitude do
consumo foi bastante similar. No momento da colisdo o consumo de combustivel para a

direcdo x foi da ordem de 8 x 10* Kg, enquanto que para a direcdo y foi de
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aproximadamente 2,3 x 10 Kg e para a direcdo z 0 consumo apresentou um nivel de
2,5 x 10 Kg. No momento que antecedeu a colisio e no momento posterior a coliséo o

consumo apresentou niveis da ordem de 2,3 x 10 Kg.

Posicéo x
Posicao y
Posicéo z

Velocidade x
Velocidade y
Velocidade z

Figura 4. 69 - Gréfico de Altitude (Km) x Posi¢do(m) x Velocidade do satélite (m/s) ao longo da
trajetdria de 10000s

A Figura 4.69 é um grafico do qual pode-se analisar qual a comportamento da

altitude, velocidade e posicao do satélite ao longo do periodo de 10000s.

Figura 4. 70 - Gréfico dos desvios de estados - Posi¢do e velocidade x, y e z
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A Figura 4.70 apresenta os desvios de posicao e velocidade para as trés direcoes.
Na Figura 4.68 foi observado que o consumo de combustivel para a dire¢do x foi maior
que para as direcbes y e z, de forma similar pode-se certificar na Figura 4.70 que 0s
desvios relacionados a direcdo x foram maiores que 0s desvios relacionados aos eixos y
e z. No momento da colisdo da particula o desvio de posicdo maximo apresentado na
direcdo x foi de aproximadamente 2m, enquanto que para as direcdes y e z 0 desvio
méximo foi da ordem de 2 x 10 m. Com relagéo aos desvios de velocidade observa-se
que para a direcdo x o valor foi de aproximadamente 3,5 x 10" m/s para a direcdo y o
desvio apresentado foi de 1,8 x 10™m/s e finalmente na direcéo z o desvio de velocidade
foi de 3,5 x 10™m/s.
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Figura 4. 71 - Gréafico de desvio de posicdo e velocidade (estados do sistema) com zoom para
checagem do erro no estado estacionario

Na Figura 4.71 sdo mostrados os desvios de posicéao e velocidade para os trechos
que antecedem a colisdo da particula e os trechos apds a coliséo.

Na direcdo x pode-se observar que o desvio maximo antes da colisdo foi de 2 x
10 m e ap6s a colisdo o sistema de controle atuou no sentido de corrigir o erro causado
pela colisdo e minimiza-lo de forma efetiva, porém consegue-se observar que o desvio
maximo ap6s a colisdo alcancou valores de aproximadamente 3,1 x 102 m. Isto indica
gque mesmo com a atuacdo do sistema de controle para minimizar o erro, 0 sistema
apresentou um erro residual na direcdo z ap6s a colisdo da ordem de 1,1 x 10% m com
relacdo ao desvio inicial antes da colisdo. Na direcdo y o erro inicial antes da coliséo foi
de aproximadamente 2 x 102 m e apds a coliséo o sistema de controle manteve a mesma

magnitude de erro, mostrando assim que a atuagdo do controle na dire¢do y foi mais
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efetiva que na direcdo x. Finalmente para o eixo z o0 desvio antes da colisdo também
apresentou valores maximos de 2 x 102 m e ap6s a colisdo mostrou que um erro
residual permaneceu no sistema, pois os valores apresentados foram da ordem de 3,1 x
102 m.

Com relacéo aos desvios de velocidade pode-se observar que antes da colisdo na
direcéo x a amplitude do desvio foi de 5 x 10°m/s e apds a colisdo o desvio se manteve
com a mesma amplitude, mostrando assim a efetividade do controle. Para o desvio na
direcdo y o comportamento foi similar, pois antes da colisdo a amplitude do desvio foi
de 6 x 10°m/s e apds a colisdo o desvio também se manteve com o mesmo valor de
amplitude. Finalmente para o eixo z, a amplitude maxima do desvio antes da colisao foi
de 8 x 10”° m/s e ap6s a coliséo o desvio tendeu a se estabilizar nas vizinhangas de 6 x
10°mls.

Nas figuras 4.72 e 4.73 serdo mostrados os desvios relativos aos elementos

Keplerianos antes e ap6s a colisdo da particula.
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Figura 4. 72 - Gréfico de desvio nos elementos keplerianos

A figura 4.73 mostra que o0 desvio no semi-eixo maior no momento da coliséo da
particula foi de aproximadamente 2000m. Com relacdo excentricidade, o desvio foi de 3
x 10™ comparada com o valor inicial, a amplitude dos desvio de inclinagio e ascensdo
reta do nodo ascendente no momento da colisdo apresentaram um valor bastante similar
de 3 x 10™ graus. O desvio no argumento do perigeu foi de aproximadamente 4 x 10

graus e a amplitude do desvio relativo a anomalia média foi de 1 x 10 graus.
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Figura 4. 73 - Grafico de desvio nos elementos keplerianos com zoom para checagem do erro no
regime estacionario

A Figura 4.73 permite-nos verificar a amplitude dos desvios dos elementos
Keplerianos, relativos aos trechos anteriores e posteriores a coliséo.

O semi-eixo maior apresentou uma amplitude de desvio de aproximadamente
80m antes da colisdo apresentou desvios da ordem de 100m, sendo que nos ultimos
1000s apresentou amplitudes de desvios de até 150m. Isto indica que a colisdo afetou o
semi-eixo maior ao longo do tempo, pois 0 aumento da amplitude do desvio nos ultimos
1000s da oOrbita mostra uma saturacdo do sistema de controle, ou seja, 0 sistema de
controle ndo conseguiu manter o desvio na mesma amplitude inicial, devido as suas
limitagdes fisicas, saturando assim o controle e permitindo que 0 erro aumentasse a sua
amplitude.

Para a excentricidade o comportamento foi similar ao semi-eixo maior. Antes da
colisdo a amplitude do desvio foi de 8 x 10" e imediatamente apés a colisdo o sistema
de controle levou os desvios para amplitudes de 8 x 10 chegando a amplitudes de até 6
x 107 porém nos Gltimos 2000s o desvio atingiu niveis de amplitude 16 x 107
mostrando desta forma que a excentricidade sofreu um desvio um pouco maior nos
Gltimos instantes da Orbita, devido a tendéncia de saturacdo do controle ao longo do

tempo.
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Figura 4. 74 - Grafico da perturbacgdo e atuacdo do controle no eixo X para correcdo do desvio
causado pelas colisGes das particulas

A figura 4.74 mostra os resultados relativos ao sinal de controle e sinal de erro
para a diregdo x. No primeiro grafico da Figura 4.74 pode-se observar o comportamento
do sinal de controle que sofre um “overshoot” referente ao A de velocidade, aplicado
pela particula de amplitude 0,025 m/s no momento da colisdo e ap6s aproximadamente
800s o controle do sistema leva o sinal de erro novamente a mesma amplitude
observada antes da colisdo. O grafico central mostra uma curva idéntica a Figura
43.1.1, na qual a amplitude da colisio em termos de AV é observada com
aproximadamente 0,18m/s. E o terceiro grafico mostra a soma do sinal de controle e a
perturbacdo causada pela colisdo, no qual também pode se observar que a colisdo
desloca o sinal de controle por um periodo de tempo em uma determinada amplitude e
em seguida o controle PID do sistema, o qual atua na diminuicdo do erro transitorio,

leva novamente o sinal para a referencia inicial.
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Figura 4. 75 - Gréfico da perturbagdo e atuacéo do controle no eixo Y para correcdo do desvio
causado pelas colisdes das particulas

A Figura 4.75 mostra os mesmos resultados do sinal de controle e perturbagéo
causada pela coliséo com relacdo a direcdo y. Percebe-se que a amplitude de desvio para
0 eixo y foi menor no momento da colisdo do que a amplitude observada no eixo x. No
momento da colisdo, houve uma alteracdo do comportamento do sinal de controle, uma
vez que o0 AV relativo a colisdo foi aplicado na dire¢do oposta ao movimento do satélite
em y, porém o sistema de controle foi mais efetivo em y do que em X e ndo gerou erros

residuais para a direcéo y.

Figura 4. 76 - Gréfico da perturbacdo e atuacdo do controle no eixo Z para correcdo do desvio
causado pelas colisdes das particulas
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Na figura 4.76 observa-se o sinal de controle e a perturbacdo causada pela
colisdo para o eixo z. Nota-se que o impacto da particula na direcdo z, foi maior que a
perturbacdo gerada na direcdo y, porém foi menor que o impacto em x. Isto porque apos
a colisdo, apesar do comportamento do sinal de controle ter sido alterado, o sistema de

controle levou aproximadamente 300s para trazer o satélite a estabilidade novamente.

Figura 4. 77 - Grafico de saturagdo do sinal de controle para o eixo X comparado com a
referencia

As Figuras 4.77 a 4.79 mostram o comportamento do sinal de controle
comparado com a saturacdo deste mesmo sinal, em outras palavras, os gréaficos
apresentam o comportamento do sinal de controle e a sua efetividade na diminuicéo do
erro residual causado pela colisdo da particula, considerando as limitagfes do sistema de
controle do satélite.

A figura 4.77 mostra a saturacdo para a direcdo x e consegue-se perceber que
apesar do sistema de controle do satélite ter levado um periodo de 800s para trazer o
sinal proximo a sua referencia, sua acao foi efetiva, pois ao comparar o sinal de controle
com o sinal de saturacdo pode-se observar que ambos apresentam comportamentos e
curvas bastante similares. Isto indica que a colisdo da particula gerou perturbacdes no
satélite, as quais foram mostradas nos graficos de desvios de posigdo e velocidade,
porém o sistema de controle dentro de suas limitagBes, ou dentro de seus limites de
saturacdo, foi eficaz e conseguiu corrigir o erro causado pela particula no momento da

colisdo e ao longo do tempo, ou seja, apds a colisao.
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Figura 4. 78 - Gréfico de saturacdo do sinal de controle para o eixo Y comparado com a
referencia

Na Figura 4.78 € mostrada a saturagdo do sinal para a diregéo y. Pelo fato do
impacto causado pela particula na direcéo y ter tido uma magnitude menor comparado
com as direcBes X e z, pode-se observar que os graficos do sinal de controle e de
saturacdo, praticamente apresentam o mesmo comportamento antes, durante e depois da
colisdo. Isto mostra que a colisdo da particula para a dire¢do y gerou perturbacdo as
quais foram mostradas como A de posicao e velocidade nos graficos anteriores, mas que
estas perturbacfes ndo conseguiram distanciar de forma significativa o sinal de controle
de sua referencia, ou seja, a perturbacdo causada pelo AV referente a colisdo da
particula na direcéo y, ndo ultrapassou os limites de saturacdo do sistema de controle do

satélite.
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Figura 4. 79 - Grafico de saturacdo do sinal de controle para o eixo Z comparado com a
referencia

Na Figura 4.79 temos os resultados comparativos de saturacdo versus sinal de
controle para a direcdo z. Na dire¢cdo z o comportamento do sinal Zp comparado com a
saturacdo do controle em z, mostrou que ambos foram similares, assim como ocorreu na
direcdo y. Com isso ficou demonstrado novamente que a colisdo da particula gerou
perturbacdo na direcdo z, a qual levou um tempo maior para ser corrigida quando
comparada com a perturbacdo em y, mas que este AV na dire¢do z ndo foi suficiente
para saturar o controle do satélite, o qual diminuindo gradativamente o erro e trouxe o

sinal préximo a sua referéncia.
4.3.2 - Choque com 3 particulas - 20g, 40g, 80g

Os gréficos do item 4.3.2, referem-se ao resultado da simulacdo com 3
particulas, sendo uma de 20g, outra de 40g e uma de 80g, que colidem com o satélite em

momentos diferentes, porém de forma seqiiencial.
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Figura 4. 80 - Perturbacdo expressa em AV para 0s trés eixos

Na Figura 4.80 observa-se os instantes 1000s, 1100s e 1110s em que as trés
particulas colidem com o satélite e suas respectivas magnitudes. A primeira particula de
20g gerou uma perturbacdo em termos de AV na direcdo x de 1,8 x 10™'m/s, a segunda
particula de 40g, teve uma amplitude AV de 3,6 x 10™m/s e a terceira particula gerou
um AV de 7,2 x 10™m/s. Na direcéo y a primeira particula gerou um AV de 8 x 10 m/s,
a segunda particula apresentou um AV de 1,6 x 10°m/s e a terceira mostrou um AV de
3,2 x 10”°m/s. Finalmente na direcéo z a primeira particula apresentou um AV de 1,6 x
10m/s, a segunda particula mostrou um impacto em AV de 3,2 x 10”°m/s e a terceira
particula um impacto em AV de 6,4 x 10°m/s.

Observa-se que 0s AV’s gerados pelas trés particulas nas direcdes y e z foram
negativos, ou seja, foram perturbacbes que geraram AV’S no sentido oposto ao
movimento, com relacdo as direcdes y e z do sistema de coordenadas do satélite.
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Figura 4. 81 - Gréfico de forga-impulso aplicada no controle durante a trajetoria e colisdes das
particulas em 1000s, 1100s e 1110s

A Figura 4.81 apresenta o comportamento da forca-impulso aplicada pelo
propulsor para controlar as perturbacdes geradas pelas colisGes das trés particulas nos
instantes de tempo 1000s, 1100s e 1110s respectivamente.

Como se vé no momento da colisdo da primeira particula a forca-impulso
utilizada para controlar o satélite foi da ordem de 7,9N. Para as duas ultimas particulas o
grafico mostra a forca-impulso atingindo a magnitude maxima de 25N durante 300s.
Isto mostra que para a segunda e terceira particula o propulsor saturou o seu nivel da
forca-impulso aplicada, ou seja, quando as segunda e terceira particulas colidiram com o
satélite foi necessario que o propulsor utilizasse a sua capacidade méxima de aplicacéo
de impulso durante 300s para que o sistema de controle corrigisse a perturbacéo causada
pelas duas ultimas colisdes. Apos isto, o propulsor foi gradativamente diminuindo a
amplitude da forca-impulso durante mais 1200s, objetivando assim que o sistema de
controle tendesse a estabilidade novamente, apresentando niveis de forca-impulso de
amplitude 2N.

Na Figura 4.82 observa-se o comportamento do consumo de combustivel gasto

para efetuar o controle do satélite durante a trajetoria de 10000s do sateélite.
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Figura 4. 82 - Gréfico de quantidade total de combustivel (Kg) gasto no controle durante todo o
dominio de operagdo do propulsor

Basicamente consegue-se notar trés principais trechos na Figura 4.82 que
descrevem os periodos antes, durante e depois das colisdes das particulas.
No trecho anterior a colisdo consumo apresentou um perfil de uma reta como foi
demonstrado no item 4.3.1 através da Figura 4.82, com um consumo de combustivel de
0,015 Kg, no momento da colisdo da primeira particula 0 consumo apresentou um
perfil parabolico por aproximadamente 800s, e atingiu o nivel de consumo de 0,17 Kg.
Nos instantes 1100s e 1110s quando a segunda e terceira particulas respectivamente
colidiram com o satélite, 0 consumo apresentou uma perfil parabdlico em um periodo de
tempo de 1200s com um aumento significativo de consumo de combustivel para
1,25Kg. A quantidade total de combustivel gasto durante a trajetoria de 10000s para

controlar o satélite apos as colisdes das trés particulas foi da ordem de 1,38Kg.

123



Figura 4. 83 - Grafico de combustivel gasto para efetuar o controle em cada um dos eixos (x, y e

2)

A Figura 4.83 mostra 0 comportamento do consumo de combustivel para cada
uma das trés direces.

Como a amplitude das perturbacdes expressas em AV foram maiores para a
direcdo x, pode-se observar que o consumo também foi maior nesta direcdo, com isso
pode-se identificar que as maiores contribuigcdes de gasto de combustivel total se devem
as colisdes que ocorreram na direcdo X. Nos instantes das colisdes particulas, o0 consumo
de combustivel na direcéo x atingiu uma amplitude de 2,7 x 10° Kg, ap6s as colisées o
consumo foi gradativamente diminuindo, em virtude da agdo do controle do sistema e
alcancou uma amplitude da ordem de 2,3 x 10 Kg.

Para a direcdo y o consumo maximo teve uma amplitude de 2,3 x 10 Kg e se
manteve com esta amplitude ao longo de toda a trajetoria. No momento das colisdes das
particulas nota-se que o comportamento do consumo foi modificado, apresentando
oscilacdes inerentes aos choques das particulas, porém a magnitude de consumo nao
ultrapassou 2,3 x 10 Kg. Isto indica que na direcdo y, a influencia do choque das
particulas ndo conseguiu superar as limitagdes do sistema de controle.

Na direcdo z a magnitude do consumo inicialmente foi de 2,3 x 10* Kg, mas
atingiu uma amplitude de 6,7 x 10 Kg nos momentos das colisdes das particulas e
posteriormente com a atuagdo do controle do sistema, novamente voltou a um amplitude

méxima de 2,3 x 10™ Kg.
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Figura 4. 84 - Gréfico de desvio de posicéao e velocidade (estados do sistema)

As Figuras 4.84 e 4.85 apresentam os resultados referentes aos desvios de
posicdo e velocidade para as trés direcdes. Na Figura 102 observa-se a magnitude dos
erros nos momentos das colisdes das particulas. Para a direcdo x o desvio de posic¢éo
teve uma amplitude maxima de 15m e foram necessarios aproximadamente 2400s para
que o sistema novamente tendesse a estabilidade. Para a direcdo y o desvio de posicéo
apresentou uma amplitude méaxima de 0,7m e o sistema de controle gastou um tempo de
1000s para eliminar o erro gerado pelo “overshoot” inicial causado pelas colisdes das
trés particulas. Na direcdo z o desvio maximo teve uma amplitude de 2m e foram
necessarios em torno de 1300s para que o sistema de controle corrigisse o erro inicial
causado pelo impacto das particulas.

Para o velocidade Xp na direcdo x a magnitude do desvio foi de 2m/s no
momento da colisdo das trés particulas. Percebe-se que o impacto na dire¢do x foi mais
significativo que nas direcGes y e z, ndo apenas pela amplitude, mas também pela forma
da curva demonstrada no inicio da colisdo, a qual apresentou como resposta, uma reta
quase vertical e em seguida foi suavizada apresentando como resposta uma curva
senoidal. A velocidade na dire¢do y apresentou uma magnitude maxima de 0,1m/s e
finalmente na direcdo z o desvio causado pelo impacto das particulas teve uma

amplitude de 0,3m/s.
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Figura 4. 85 - Gréafico de desvio de posicdo e velocidade (estados do sistema) com zoom para
checagem do erro no estado estacionario

Na Figura 4.85 pode-se observar as magnitudes dos desvios de posicdo e
velocidade no regime estaciondrio, ou seja, antes e depois das colisfes. Para a dire¢do x
o desvio inicial antes das colisdes foi de 0,01m e ap6s a reducdo do erro residual e a
estabilizacdo do sinal, ou seja, ap6s 2400s o desvio apresentou a mesma amplitude
inicial mostrando que o sistema de controle havia levado o sinal préximo a sua
1000s o sistema de controle levou novamente o sinal para a referencia. Na diregéo z o
desvio apresentou uma amplitude maxima de 0,02m antes das colisdes e ap6s o periodo
de estabilizagdo do erro residual.

Para o desvio de velocidade gerado na direcdo x observa-se que o valor € de
aproximadamente 5 x 10 m/s, antes da colisdo e depois do sistema de controle
estabilizar o satélite. Na direcdo y o desvio de velocidade Yp apresentou uma magnitude
de 6 x 10° m/s e finalmente para a direcdo z o desvio causado pela colisdo das

particulas foi da ordem de 6 x 10 m/s.
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Figura 4. 86 - Gréfico de desvio nos elementos keplerianos

Na Figura 4.86 sdo apresentados os desvios relativos aos elementos Keplerianos
no momento das colisbes das particulas. O semi-eixo maior apresentou um desvio
méximo com amplitude de 1 x 10* m, a excentricidade apresentou um desvio maximo
de aproximadamente 2 x 10™. Para a inclinacdo o desvio foi de 3,5 x 10™ graus, a
ascensdo reta do nodo ascendente expressa em graus apresentou uma magnitude de
desvio de 3,5 x 10“. O argumento do perigeu apresentou uma amplitude de desvio de
2,1 x 10 graus. E finalmente a amplitude do desvio relativa a anomalia media foi de 5

x 10" graus.

Figura 4. 87 - Gréfico de desvio de posicéo e inclinacdo nos elementos keplerianos com zoom
para checagem do erro no regime estacionario
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A Figura 4.87 detalha os resultados das amplitudes dos desvios nos instantes
anteriores e posteriores a colisdo. Para 0 semi-eixo maior o desvio inicial apresentou
desvios da ordem de 75m antes da colisdo das trés particulas, apds a colisdo o desvio no
semi-eixo maior mostrou um erro residual mostrando amplitudes de desvio da ordem de
175m. A excentricidade apresentou desvios de 8 x 107 antes da colisdo e apds as
colisBes, os desvio apresentaram magnitudes méaximas de 15 x 107, ou seja, um erro
residual foi apresentado apos as colisdes das particulas que duplicou o valor do desvio
inicial. Para a inclinacdo o erro inicial foi de 9 x 107 graus e ap6s a colisdo o desvio
apresentou valores com amplitudes maximas de 5 x 107 graus. Assim como no item
4.3.1 o sistema de controle foi mais efetivo para a correcdo da inclinacdo, porém um
outro fator que contribuiu para que o desvio da inclinacdo fosse minimizado é a

inclinacdo inicial da orbita Molnyia em 63,4°.

Figura 4. 88 - Grafico da perturbagdo e atuacdo do controle no eixo X para corre¢do do desvio
causado pelas colisGes das particulas

A Figura 4.88 apresenta os resultados do sinal de controle e as perturbagdes na
direcdo x. Percebe-se que o sinal de controle apresentou um “overshoot” inicial de 0,07
m/s no momento das colisdes das particulas no satélite. Notam-se também nos instantes
em que as duas ultimas particulas colidiram com o satélite houve uma saturagdo do sinal
de controle, pois o erro gerado com as colisdes foi maior que a capacidade do controle
em minimizar o desvio naqueles instantes, porém ao longo do tempo o sinal de controle

atingiu novamente a estabilidade.
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Figura 4. 89 - Gréfico da perturbagdo e atuagdo do controle no eixo Y para correcdo do desvio
causado pelas colisdes das particulas

A Figura 4.89 apresenta os resultados dos desvios do sinal de controle para a
direcdo y. Uma vez que a amplitude do desvio na dire¢do y foi menor que as amplitudes
verificadas em X e z, consegue-se perceber que houve uma mudanga de comportamento
da curva apresentada no momento das colisdes, porém a amplitude maxima observada
ndo foi alterada com as colisGes e se manteve na ordem de 6 x 10 m/s. O segundo e
terceiro gréficos mostram respectivamente a amplitude das colisdes e a sobreposicao
das amplitudes de colisdo com o sinal de controle.

Finalmente na Figura 4.90 é mostrado o comportamento do sinal de controle e as
perturbagdes ocasionadas na dire¢do z. A amplitude maxima alcangada no momento da
colisdo das particulas foi de 0,02 m/s. Apds as colisbes o sinal de controle apresentou o
mesmo comportamento anterior as colisGes, o que mostrou uma vez a efetividade do

sistema de controle, corrigindo o desvio e trazendo o sinal para a referéncia.
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Figura 4. 90 - Grafico da perturbacdo e atuagdo do controle no eixo Z para corre¢do do desvio
causado pelas colisdes das particulas

Na Figura 4.91 é mostrado o comportamento do sinal de controle comparado
com o sinal saturado, ou seja, com as limitagOes de controle para a direcdo x. Como foi
observado o sinal de controle real apresentou uma amplitude de 0,15 m/s no momento
das colisdes das particulas, porém o sinal de controle somado a saturagdo mostrou que
esta amplitude superou as limitagdes do sistema. Isto indica que apesar do controlador
ter minimizado o erro residual das colisdes, o sinal de controle apresentado, superou 0s
limites fisicos de controle do sistema, em outras palavras pode-se dizer que o sistema de
controle foi efetivo, pois mesmo com a saturagdo no momento das colisdes o sistema
ndo tendeu a instabilidade mostrando assim que uma colisdo com trés particulas
considerando as condigdes iniciais de massa e instantes de coliséo, o controlador ainda

consegue corrigir o erro residual de forma efetiva.
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Figura 4. 91 - Grafico de saturagdo do sinal de controle para o eixo X comparado com a
referéncia

Figura 4. 92 - Gréfico do sinal de controle do eixo X comparado com o erro devido as colisdes
com as particulas em 1000s, 1100s e 1110s.

A Figura 4.92 mostra o sinal de controle versus o erro do sinal no momento das
colisBes. Percebe-se com o comportamento do sinal de erro que a magnitude do erro é
muito maior que as oscilagdes no sinal de controle. Com isso sabe-se que o controlador
precisou despender um esfor¢o grande para trazer o sinal novamente para a referéncia,
ou seja, com varias realimentacdes de sinal para que ao longo do tempo o sinal fosse

gradativamente aproximado de sua referéncia.
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Figura 4. 93 - Grafico de saturagdo do sinal de controle para o eixo Y comparado com a
referencia

Assim como foi notado na Figura 4.89, o comportamento da Figura 4.93
confirma que a magnitude do desvio ocasionado na diregdo y nédo foi suficiente para
saturar as limitagOes do controlador. Assim percebe-se que o comportamento da curva
para o sinal de controle Yp comparado com o mesmo sinal somado com a saturagéo,
ndo apresentaram diferencas significativas e a amplitude foi a mesma nos instantes

anteriores, durante e depois das colisdes das particulas.

Figura 4. 94 - Gréfico do sinal de controle do eixo Y comparado com o erro devido as colisdes
com as particulas em 1000s, 1100s e 1110s.
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Na Figura 4.94 vé-se mais uma vez que a magnitude maxima do erro gerado
pelas colisdes das particulas foi de 0,7 e com isso o controlador ndo encontrou
dificuldades para trazer o sinal para a sua referéncia, além disso, 0 tempo necessario

para a corregédo foi muito menor se comparado com a diregdo X, por exemplo.

Figura 4. 95 - Grafico de saturacdo do sinal de controle para o eixo Z comparado com a
referéncia

Na Figura 4.95 temos os resultados do sinal de controle Zp e o sinal Zp somado
as suas limitacdes de controle. Em termos de amplitude, pode-se dizer que o sinal de
controle Zp apresentou a mesma amplitude quando somado a sua saturacao, ou seja, isto
indica que o sinal Zp no momento das colisdes, esteve dentro de seus limites fisicos de
controle e que o controlador apresentou um comportamento esperado e dentro dos seus

limites de saturacédo, além disso, ndo ultrapassou estes limites.
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Figura 4. 96 - Grafico do sinal de controle do eixo Z comparado com o erro devido as colisdes
com as particulas em 1000s, 1100s e 1110s

Finalmente na Figura 4.96 sdo apresentados o sinal de controle com o seu sinal
de erro sobreposto. Comparando os resultados mostrados na Figura 4.96 para a direcdo
z, com os resultados das direcfes x e y nota-se que a amplitude do erro apresentada na
direcdo z estd em um valor intermediario entre as amplitudes de x e y, portanto o tempo
gasto para correcdo do erro na direcdo z foi menor que X, porém maior que y. Isto indica
que o erro na direcdo z esteve no limiar das limitagGes fisicas do sistema ou de
saturacdo de controle, enquanto que para a direcdo X 0 erro esteve bem acima dos
limites de saturacdo e para a dire¢cdo y 0 erro esteve bem abaixo das limitagbes de

saturagao.
4.3.3 - Chogue com seis particulas - 20g, 40g, 80g, 30g, 50g, 359

Os gréficos abaixo, referem-se ao resultado da simulacdo com 6 particulas,
sendo de 20g, 40g, 80g, 30g, 50g e 35g as quais que colidem com o satélite em
momentos diferentes, porém de forma seqiiencial, e considerando que estas particulas
estdo em uma Orbita que propicia o impacto com a 6rbita Molnyia do satélite.

Considera-se ainda que as colisdes ocorrem na direcdo do centro de massa do
satélite e que o satélite absorve toda a energia das particulas, neste caso a energia
cinética.

No item 4.3.1 foi mostrado o comportamento do sistema de controle do satélite

para 0 caso em que apenas uma particula colidiu com o satélite, no item 4.3.2 foi
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observado o comportamento do sistema para trés particulas colidindo com o satélite e
neste item serdo apresentados os resultados para o0 caso em que seis particulas colidem
com o satélite. A quantidade de particulas foi propositalmente aumentada a cada item,
afim de que se demonstrasse 0 comportamento do sistema de controle com 0 aumento
de particulas e em qual momento o atuador saturaria, ou seja, verificar qual a quantidade
de particulas e suas respectivas massas necessarias para ocasionar uma saturacdo dos
limites do sistema. Com isso pode-se observar que foram mantidas as massas das
particulas anteriores e seus respectivos instantes de colisdo, para que ao longo do tempo,
se observasse o comportamento e a capacidade de diminuicdo do erro residual do
controlador.

Figura 4. 97 - Perturbacdo expressa em AV para 0s trés eixos

Na Figura 4.97 sdo apresentados 0s instantes de colisdo das seis particulas e suas
respectivas magnitudes, as quais sdo: 20g, 40g, 80g, 30g, 50g e 35g colidindo nos
instantes 1000s, 1100s, 1110s, 1120s, 1140s e 1147s respectivamente.

135



Figura 4. 98 - Gréfico de forca-impulso aplicada no controle durante a trajetoria e colisdes das
particulas em 1000s, 1100s, 1110s, 1120s, 1140s e 1147s

A Figura 4.98 mostra o comportamento da forga-impulso antes, durante e depois
das colisdes. Percebe-se que os primeiros 1000s antes da coliséo tiveram uma amplitude
da forca-impulso de aproximadamente 2N que foram utilizados para correcGes orbitais.
No momento da colisdo da primeira particula o nivel de forca atingiu a amplitude de
8N. A partir da colisdo da segunda particula a for¢a alcangou a sua magnitude méaxima
de 25N e ndo diminuiu mais a sua amplitude. Nos momentos das colisdes das quatro
Gltimas particulas pode-se observar que a forca-impulso apresentou pontos onde houve
uma tentativa de trazer a magnitude para niveis mais baixos, porém ndo foi possivel,
pois se percebe que o sistema foi saturado, fazendo com que o propulsor se mantivesse
acionado e utilizando a sua capacidade total de aplicacdo de empuxo ao longo de toda a
trajetdria, na tentativa de corrigir o erro residual. Existiram alguns picos negativos no
trecho compreendido entre as colisdes e o final da trajetoria. Estes trechos sao descritos
como degraus de falhas do propulsor, ou seja, devido ao propulsor se encontrar
trabalhando com sua capacidade méxima de aplicacdo de empuxo e pelo fato de
existirem limitacOes fisicas nos atuadores, sdo gerados degraus negativos de aplicacdo
de forca que representam as falhas na aplicacdo do empuxo, mostrando que o sistema
esteve sob um regime de utilizagdo méximo de sua capacidade. Este tipo de

comportamento é inerente a sistemas fisicos que sdo submetidos a utilizagdo méaxima de
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sua capacidade por longos periodos de tempo, e assim geralmente passam a apresentar

falhas de funcionamento.

Figura 4. 99 - Gréfico de guantidade total de combustivel (Kg) gasto no controle durante todo o
dominio de operacdo do propulsor

O gréfico da Figura 4.99 apresenta a curva de consumo de combustivel que
visivelmente mostra um comportamento de uma reta apés as colisdes das particulas. Isto
comprova que pelo fato do controlador ndo ter conseguido corrigir o erro residual do
sistema, foi aplicada uma forgca-impulso méxima durante toda a trajetoria apds as
colisbes como mostra a Figura 4.98 e com isso o consumo de combustivel ndo
apresentou um comportamento de picos de consumo e estabilizacdo como Vvisto nos
itens 4.3.1 e 4.3.2, mas neste caso 0 consumo aumentou indefinidamente ao longo de
toda a trajetéria. O consumo total de combustivel durante a trajetoria de 10000s
utilizado para a correcdo do erro causado pela colisdo de uma particula foi de 0,17 Kg
como mostrado no item 4.3.1, ja o consumo total de combustivel durante 0 mesmo
periodo de tempo de 10000s da trajetdria para a correcao das colisGes de trés particulas
foi de 1,38Kg como mostrou o item 4.3.2 e finalmente para a tentativa de corre¢do dos
erros causados pelas colisbes das seis particulas foi de aproximadamente 33Kg de

combustivel.

137



| i | z
U ARSI N | (—

Figura 4. 100 - Gréfico de combustivel gasto para efetuar o controle em cada um dos eixos (X, y
ez)

A Figura 4.100 detalha o consumo de combustivel gasto para se efetuar a
manobra do satélite em cada uma das direcGes. Na direcdo x pode-se perceber que 0
perfil de combustivel gasto antes das colisdes era oscilatorio, porém apos as colisdes o
comportamento do gasto apresentou um perfil praticamente continuo, ou seja, existiram
degraus no comportamento da curva, mas percebe-se que os degraus mantiveram a
magnitude de gasto por uma faixa de tempo maior que nos itens 4.3.1 e 4.3.2. Isto
indica que o eixo x foi bastante afetado pelas colisdes, que o levaram a instabilidade e
por isso o gasto de combustivel também foi maior nesta direcdo. Para a direcdo y nota-
se que apos as colisdes das particulas o sistema de controle conseguiu levar o sinal para
a sua referencia novamente da qual as amplitudes percebidas antes da colisdo foram
mantidas, porém observa-se que a partir do instante 8000s ao final da trajetoria o gasto
de combustivel se tornou instavel, isto porque entre os instantes 7000s e 8000s o gasto
de combustivel apresentou um comportamento extremamente oscilatorio que levou o
consumo na direcdo y a instabilidade e saturacdo. Pode-se dizer que a instabilidade de y
foi gerada em virtude da influéncia das instabilidades de x e z, pois exatamente nestes
instantes finais as direcdes x e z apresentaram 0s maiores periodos de gasto de
combustivel ao longo da trajetdria, com isso o propulsor nas dire¢fes X e z mantiveram-
se com um nivel maior de gasto nestes instantes entre 7000s e 8000s e levaram o

consumo de y a instabilidade.
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Figura 4. 101 - Gréfico de desvio de posi¢do e velocidade (estados do sistema)

As Figuras 4.101 e 4.102 apresentam os desvios de posi¢édo e velocidade para as
trés direcOes. Na diregdo x 0 comportamento no momento das colises foi oscilatorio,
porém ao longo do tempo e em toda a trajetoria, a magnitude da oscilagdo aumentou
gradativamente e tendeu a instabilidade, alcancando uma magnitude de desvio de
6000m no final dos 10000s, mostrando assim que o controlador havia saturado sua
capacidade de correcdo o comportamento do desvio mostrou uma tendéncia de
crescimento continuo. Para a dire¢do y o desvio se manteve proximo a referencia até os
instante compreendido entre 7000s e 8000s ja& mencionados na explicacdo da Figura
4.100, o qual aumentou o desvio para a ordem de 250m sem apresentar tendéncias de
estabilidade. Na dire¢do z o comportamento do desvio foi similar a direcdo X, onde o
desvio foi gradativamente aumentando e se tornou instavel com uma magnitude de
aproximadamente 4100m de desvio no final dos 10000s, mostrando uma vez mais que 0
controlador foi saturado e que ndo conseguiu trazer o sinal para a sua referéncia. Os
resultados de desvios de posic¢ao para X, y € z mostraram que se a simulagdo persistisse
por mais algum tempo, a tendéncia é que a magnitude dos desvios aumentariam, pois
uma vez que o controlador é saturado ndo ha a possibilidade de trazer o sinal novamente
préximo a sua referencia, a menos que se alterem os limites do controlador e a sua
capacidade de controle e eliminacdo do erro residual, porém neste caso um novo projeto
de controlador sera necessario que terd novos limites e capacidade de saturacdo. Com
isso fica mostrado que qualquer sistema de controle possui as suas limitacGes de
saturacdo que devem ser respeitadas e analisadas no inicio do projeto do controlador.
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Figura 4. 102 - Gréfico de desvio de posigdo e velocidade (estados do sistema) com zoom para
checagem do erro no estado estacionario.

Com relagdo aos desvios de velocidade pode-se observar que na dire¢cdo X o
desvio Xp no momento das colisdes foi de 20m/s e aumentou gradativamente ao longo
da trajetéria mostrando um desvio de amplitude 40m/s no instante 10000s. Para a
direcdo y o desvio de velocidade apresentou um valor de 0,2 m/s no momento das
colisbes e se manteve proximo a referéncia até os instantes entre 7000s e 8000s, nos
quais foi identificada uma instabilidade e apresentando um desvio de 1m/s e a partir
deste instante mostrou um comportamento instavel. Para os desvios na direcdo z foi
apresentada uma amplitude maxima de 40m/s com um comportamento similar aquele
observado na direcdo x no momento das colisdes e com 0 aumento gradativo do desvio

ao longo da trajetoria.
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Figura 4. 103 - Grafico de desvio nos elementos keplerianos

As Figuras 4.103 e 4.104 apresentaram 0s desvios relativos aos elementos
Keplerianos, onde consegue-se observar um erro que gradativamente cresceu no semi-
eixo maior, apresentando uma magnitude de 1 x 10° m no final da trajetéria e a

excentricidade da 6rbita apresentou um erro de 1 x 1072,

Figura 4. 104 - Grafico de desvio de posi¢do e inclina¢do nos elementos keplerianos com zoom
para checagem do erro no regime estacionario

A inclinacdo apresentou um desvio méaximo de 3 x 10°° graus, para a ascensdo
reta do nodo ascendente o desvio maximo foi de 2,5 x 10° graus. No argumento do

perigeu o desvio apresentado foi de 5 x 10 graus e a anomalia média manteve-se com
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erro proximo a referencia apresentando um desvio maximo de 0,05 graus ao final da
trajetdria de 10000s.

Figura 4. 105 - Gréfico da perturbacédo e atuacdo do controle no eixo X para corre¢do do desvio
causado pelas colisdes das particulas

Na Figura 4.105 pode-se observar o sinal de controle na direcdo x que apresenta
uma saturacao do sinal apos as colisdes das particulas. Pode-se observar que o sinal de
controle apresenta uma magnitude maior que os limites de saturacdo e por isso a forma
de onda apresentada € um degrau nos instantes apos a colisdo das particulas. Nota-se
com isso que o sinal de controle esteve trabalhando no limite de sua capacidade com a
tentativa de estabilizar o sistema, mas o erro residual apresentado foi muito grande para

que o sistema tivesse condicOes de trazé-lo para a referéncia.
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Figura 4. 106 - Gréfico da perturbacéo e atuacdo do controle no eixo Y para corre¢do do desvio
causado pelas colisdes das particulas

Na Figura 4.106 é apresentado sinal de controle para a direcdo y, na qual
consegue perceber que apds as colisdes o controlador foi efetivo e trouxe o sinal para a
sua referencia inicial, mas nos instantes entre 7000s e 8000s o sinal de controle
apresentou oscilagfes com uma frequéncia maior que o trecho entre 2000s e 7000s e
assim o sinal na direcdo y também se tornou instavel. Nota-se que entre 4000s e 5000s o
sinal de controle na direcdo y apresentou um comportamento similar ao apresentado nos
intantes entre 7000s e 8000s, porém a principal diferenca entre ambos foi a freqliéncia
de oscilacdo que propiciou a corre¢cdo ap6s 5000s, mas culminou com a instabilidade
apos 8000s.
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Figura 4. 107 - Grafico da perturbacdo e atuacdo do controle no eixo Z para corre¢do do desvio
causado pelas colisGes das particulas

A Figura 4.107 apresentou o comportamento do sinal de controle para a dire¢ao
z, 0 qual foi similar ao comportamento do sinal apresentado na direcdo X. Apds as
colisGes das particulas o sistema se tornou instdvel e o sinal do controlador nédo

conseguiu corrigir o erro até o final da trajetoria de 10000s.

Figura 4. 108 - Grafico de saturagdo do sinal de controle para o eixo X comparado com a
referencia

Na Figura 4.108 pode-se observar a comparagdo do sinal de velocidade na

direcdo Xp com o sinal de saturacdo. No primeiro grafico da Figura 4.108 é mostrado o
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sinal de velocidade o qual o satélite foi submetido, com isso percebe-se a diferenca
entre a forma de onda apresentada pelo sinal na direcdo x e o limite de saturacdo do
sistema para a direcdo X, mostrado no segundo grafico. As formas de onda apresentadas
no primeiro e segundo grafico mostram que apds a colisdo de seis particulas com as
massas e 0s instantes de colisdo apresentados nestes resultados, o sistema de controle
utilizado no satélite ira saturar e ndo conseguira corrigir o erro residual causado pelo AV

na direcao X.

Figura 4. 109 - Gréfico do sinal de controle do eixo X comparado com o erro devido as colisfes
com as particulas em 1000s, 1100s, 1110s, 1120s, 1140s e 1147s

Na Figura 4.109 pode-se comparar o sinal de controle versus o sinal de erro
gerado pelas colisdes. Com isso consegue-se perceber a diferenca de magnitude entre o
sinal de controle, ou seja, os limites de saturagdo do sistema e o erro residual. Além
disso o erro residual aumentou indefinidamente, pois como o sistema de controle sofreu
uma saturacao e o controlador ndo conseguiu traze-lo rapidamente para a referéncia, 0s
erros subseqlientes foram somados ao erro anteriores levando assim o sistema a
instabilidade. Este tipo de grafico apresentado na Figura 4.109 ¢é tipicamente
considerado quando se deseja demonstrar 0 comportamento de um sistema instavel que

sofreu uma saturacdo dos limites do controle.
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Figura 4. 110 - Gréfico de saturagdo do sinal de controle para o eixo Y comparado com a
referencia

A Figura 4.110 mostra o comparativo do sinal de velocidade Yp com os limites
de saturacdo na direcdo y. O comportamento apresentado para a diregdo y demonstra
que apds a colisdo o controlador corrigiu o erro residual, mas o sistema ndo apresentou
uma estabilidade confiavel, ou seja, o sinal apresentou um comportamento que em
sistemas de controle poderia ser descrito como estabilidade marginal, com isso ficou
demonstrado que no instante que o sinal de velocidade sofreu uma oscilagcdo de mesma
amplitude porém de alta freqiiéncia e no sentido oposto a direcdo do sinal de inicial, o

controlador ndo conseguiu mais corrigir o erro residual.
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Figura 4. 111 - Grafico do sinal de controle do eixo Y comparado com o erro devido as colisdes
com as particulas em 1000s, 1100s, 1110s, 1120s, 1140s e 1147s

Na Figura 4.111 pode-se observar o que foi mencionado anteriormente sobre a
estabilidade marginal, pois a partir do instante em que o sinal comegcou a tender a
instabilidade o sinal do controlador foi insuficiente para trazer o *“overshoot” gerado

pelas oscilagdes de volta a referéncia.

Figura 4. 112 - Grafico de saturacdo do sinal de controle para o eixo Z comparado com a
referencia

Na figura 4.112 sdo mostrados o sinal de controle Zp versus o sinal de saturacéo
para a direcdo z. Como ja foi observado anteriormente, o0 comportamento do sinal Zp foi

similar ao comportamento de Xp. Apds as colisGes das seis particulas o sinal de controle
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saturou as suas limitacdes e ndo conseguiu minimizar o erro residual gerado ao longo do

tempo.

Figura 4. 113 - Grafico do sinal de controle do eixo Z comparado com o erro devido as colisdes
com as particulas em 1000s, 1100s, 1110s, 1120s, 1140s e 1147s

A Figura 4.113 encerra as analises comparativas entre o sinal de Zp e o erro,
mostrando uma vez mais as diferengcas de magnitudes entre o erro e o sinal para a
direcdo z.

Novamente é observado um comportamento do sinal que € inerente a sistemas
que sofreram perturbagdes o quais o controlador ndo conseguiu corrigir o erro,
tornando-se assim sistemas instaveis.

Resumidamente pode-se dizer que as colisbes das seis particulas nos instantes
apresentados e com as magnitudes de massa mostradas, irdo levar o satélite a
instabilidade, portanto o sistema de controle do satélite sendo submetido as condic¢Ges
iniciais de massa, quantidade de particulas e instantes de colisdo conforme apresentadas
esgotard as suas limitacBes fisicas de controle e capacidade de correcdo dos erros

gerados por estas condicdes.
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4.4 — Resultados referentes a transferéncia Terra-Lua com propulsdo iénica

Neste item serdo apresentados os resultados referentes a transferéncia Terra-Lua,
onde o intuito foi utilizar um sistema de propulsdo i0nica, ou seja, com empuxo
continuo para uma manobra de longo prazo. Além disso, foi mostrado o comportamento
do sistema de controle quando utilizado em uma manobra de empuxo continuo de longo
prazo.

Os resultados foram divididos em dois tdpicos 4.4.1 e 4.4.2 onde 0 primeiro
mostra os resultados relativos a transferéncia Terra-Lua sem considerar 0S erros nos
propulsores e o segundo considera 0s erros nos propulsores, sendo um pouco mais
realistico.

Os dados de simulagéo utilizados no programa STS para a obtencdo dos resultados

s&0 0s seguintes:

Semi-eixo maior: 36000 Km

Excentricidade: 1 x 107 graus

Ascensio reta do nodo ascendente: 1 x 10 graus

Argumento do perigeu: 1 x 10” graus

Capacidade de aplicacédo da forca-impulso pelo propulsor: 30N
Massa do satélite: 300 Kg

Impulso especifico: 30000s
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4.4.1 - Transferéncia Terra-Lua sem influéncia dos erros nos propulsores

A seguir temos os resultados graficos para a transferéncia Terra-Lua sem
considerar 0s erros nos propulsores.

Figura 4. 114 — Gréfico de aplicacdo da forca-impulso

Na Figura 4.114 é mostrado o comportamento da forca impulso ao longo da
transferéncia orbital. Percebe-se que o grafico apresenta uma curva decrescente de
aplicacdo de forga. Isto demonstra que & medida que o satélite aumentou o raio da drbita
e gradativamente foi em direcdo a 6rbita lunar o sistema de controle ajustou a amplitude
da forca para que o satélite ndo gerasse um erro residual maior, além disso, se a forca se
mantivesse constante ou aumentando gradativamente o satélite poderia passar da érbita

lunar ou gerar um erro de posicao e velocidade que tornaria o sistema instavel.
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Figura 4. 115 — Grafico do comportamento inicial da for¢a-impulso

Na Figura 4.115 ¢ apresentado o comportamento inicial da aplicacdo da forca-
impulso. E observado que houve um “overshoot” inicial o qual representa o0 momento
em que o propulsor foi ligado, oscilando de forma a tender a estabilidade, sendo que

apos 120s a forga apresentou um sinal amortecido e estabilizado.
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Figura 4. 116 — Gréfico do comportamento final da forga-impulso

Aproximadamente no instante de tempo ap0s a transferéncia, a forca-impulso
apresentou uma queda abrupta de 0,5N para uma amplitude de 0,08N de forca, como

visto na Figura 4.116. Este trecho pode ser entendido como 0 momento em que a
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manobra de transferéncia foi finalizada e o sistema de controle passou a atuar somente

com o objetivo de eliminar o erro residual.

Figura 4. 117 — Grafico de consumo de combustivel total ao longo da érbita

Como se percebe na Figura 4.117 apresentou um comportamento que poderia ser

aproximado por uma reta, ou seja, com taxa de varia¢ao constante.

Figura 4. 118 — Gréfico dos instantes finais do consumo de combustivel

Na Figura 4.118 observa-se que durante a transferéncia Terra-Lua de 12,1 dias o
consumo de combustivel foi de aproximadamente 3,28 Kg. Isto demonstra a eficiéncia e
a vantagem que o sistema de propulsédo i6nica apresenta, principalmente em manobras
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de empuxo continuo de longo prazo, pois sabe-se que o propulsor manteve-se ligado ao
longo de toda a transferéncia. Como observa-se ao longo da transferéncia, a magnitude
da forca-impulso apresenta amplitudes da ordem de 2N, porém o impulso especifico é
alto para sistemas de propulsdo i6nica e com isso o satélite atinge o seu objetivo na
transferéncia orbital com um consumo de combustivel muito menor que um propulsor

convencional de combustivel solido.

Figura 4. 119 — Gréfico de combustivel gasto em cada uma das direcdes

A Figura 4.119 mostra a amplitude os niveis de amplitude de combustivel gasto
ao longo da transferéncia orbital. Comparando a amplitude de gasto em cada uma das
direcbes com os itens 4.2 e 4.3 pode-se observar que a propulsdo ibnica apresentou
menores amplitudes que os itens anteriores. Outro ponto interessante é que os niveis de
consumo de propelente nas direcdes x e y foram gradativamente diminuidos e o
consumo para a direcdo z foi zero, ou seja, isto indica que ndo existiram desvios de
posicdo e velocidade na direcdo z. Com isso pode-se interpretar que a transferéncia

orbital se deu no plano orbital, apenas com o0 aumento do raio orbital.
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Figura 4. 120 — Grafico das velocidades transversais (X, y e z) do satélite

Foram utilizados versores de velocidade transversal e radial na direcdo X, y e z
mostrados nas Figuras 4.120 e 4.121 respectivamente, 0s quais garantem a aplicacdo
dos AV’s nas trés direcbes mantendo o plano orbital. Estes versores representam a
normalizacdo dos momentos para cada uma das dire¢cOes, ou seja, como esta
normalizacdo os versores mostram os valores de variacdo da velocidade ao longo do

tempo com valores de 0 a 1.

Versor X
© Versory
Versor z

Figura 4. 121 — Grafico das velocidades radiais (X, y e z) do satélite

Na Figura 4.122 é mostrado o comportamento da altitude do satélite ao longo da

transferéncia orbital. Percebe-se que a curva mostrada ndo apresenta uma taxa de
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variacdo constante, ou seja, a funcdo descrita pela altitude do satélite tem derivada

diferente de zero, demonstrando o aumento gradativo do raio orbital.

Figura 4. 122 — Gréfico do comportamento da altitude do satélite

Na Figura 4.123 séo apresentados os graficos referentes aos desvios de posicao e
velocidade para as trés direcOes. Nota-se que na dire¢do x 0s desvios atingiram
magnitudes na ordem de 10m do instante zero até o instante 2,8 x 10", sendo que este
instante o desvio foi gradativamente diminuido. Como mostrado na Figura 4.119 os
valores de combustivel gasto na direcdo x foram diminuidos no mesmo instante de
tempo, e com isso o desvio na diregdo x também apresentou 0 mesmo comportamento.
Na direcdo y pode-se observar que o comportamento da curva foi similar a diregéo X,
porém com uma defasagem de aproximadamente 5 x 10%s ap6s o instante de tempo em
que ocorreu na direcdo x e com relacdo a magnitude na direcdo y, pode-se dizer que foi
a mesma de 10m também observada na dire¢do x. Na diregdo z o desvio de posigdo foi

nulo, pois a transferéncia ocorreu no plano orbital x, y.
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Figura 4. 123 — Gréfico dos desvios de posicéo e velocidade ao longo da transferéncia

Para o desvio de velocidade na direcdo x, pode-se observar que a magnitude
méaxima apresentada foi da ordem de 0,015m/s. Observa-se que 0 desvio na maior parte
do tempo esteve proximo a zero e apresentando magnitudes da ordem de 0,015m/s
espacados entre periodos de tempo que gradativamente aumentaram. Estes instantes
onde a amplitude do desvio atingiu estes picos de desvio de 0,015m/s séo exatamente 0s
instantes onde ocorreram 0s acionamentos do propulsor, ou seja, 0s instantes onde o
raio orbital foi aumentado e os trechos entre um acionamento e outro representam o0s
periodos orbitais para cada Orbita gerada, que gradativamente foi maior devido ao
aumento do raio da orbita. Na direcdo y o comportamento do desvio foi similar ao
apresentado na direcdo x porém com uma defasagem com relagcdo aos instantes de
aplicacdo, com isso observa-se que primeiro o propulsor foi ligado na direcdo x e depois
na direcdo y. Finalmente na direcdo z ndo foram apresentados desvios, pois como ja

mencionado anteriormente, a transferéncia se deu no plano orbital (x,y).
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Figura 4. 124 — Gréfico dos desvios nos elementos Keplerianos ao longo da transferéncia

Na Figura 4.124 séo apresentados os resultados referentes aos desvios nos
elementos Keplerianos. Pode-se observar que 0 semi-eixo maior praticamente nédo
sofreu desvios ao longo de toda a transferéncia orbital, porém no instante 4,5 x 10%
pode-se perceber um desvio de magnitude pequena. Este desvio se repetiu na
excentricidade e anomalia média e indica 0 momento em a Orbita deixa de ter um
comportamento parabdlico e comeca a tender para um comportamento hiperbélico.

A excentricidade apresentou desvios da ordem de 5 x 10° nos instantes em que o
propulsor foi ligado para aumentar o raio orbital.

A inclinagdo da Orbita, a ascenséo reta do nodo ascendente e o argumento do
perigeu ndo apresentaram desvios, ou seja, uma vez que a transferéncia orbital foi
efetuada no plano orbital x, y e ndo existiram desvios de posicdo nem velocidade na

direcdo z, era esperado que estes elementos Keplerianos ndo apresentassem desvios.
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Figura 4. 125 — Grafico da velocidade absoluta de referencia do satélite

As Figuras 4.125 e 4.126 podem ser analisadas de forma paralela e comparativa.
Na Figura 4.125 é mostrado o comportamento da velocidade absoluta e na Figura 4.126
mostra-se 0 comportamento do periodo orbital.

Na primeira nota-se que a velocidade absoluta do satelite diminui
gradativamente com o tempo, enquanto que o periodo orbital aumenta gradativamente
com o tempo. Isto mostra a aplicacdo da lei de gravitacao universal, a qual descreve que
a aceleragdo da gravidade varia de forma inversamente proporcional ao raio elevado ao
quadrado, ou seja, & medida que o satélite afasta-se da Terra com o aumento do raio e
consequentemente o0 aumento do periodo orbital, a taxa de variacdo de velocidade sera
menor, demonstrando que o satélite esta perdendo velocidade com o tempo.
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Figura 4. 126 — Gréfico de comportamento do periodo orbital

Na Figura 4.127 o comportamento da posicdo do satélite ao longo do tempo, na
qual é mostrada que o satélite esta distanciando-se da Terra ao longo do tempo atraves
do aumento do raio da érbita nas direcdes x e y, enquanto que na direcao z o satélite ndo
sofre alteracdes, com isso demonstra-se também que 0 aumento a érbita de transferéncia

ocorre no plano orbital.

Posicéo x
Posicdo y
. Posicéo z

Figura 4. 127 — Gréfico da posicdo do satélite (x, y e z) ao longo da transferéncia

A Figura 4.128 mostra o comportamento da velocidade nas trés direcoes, na qual
percebe-se a forma decrescente das curvas apresentadas nas direces x e y, enquanto

que na direcdo z ndo hé alteracéo.
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Velocidade x
Velocidade y
Velocidade z

Figura 4. 128 — Grafico da velocidade do satélite nas direcdes X, y e z ao longo da transferéncia

Nas Figuras 4.130 a 4.132 sdo apresentados os resultados de incremento de
velocidade para as trés direcdes.

Observa-se que o comportamento dos incrementos de velocidades para as
direcbes x e y sdo similares. Ao longo do tempo a magnitude do incremento de
velocidade foi decrescendo & medida que o raio orbital foi aumentado, além disso, nota-
se que os periodos de tempo entre os incrementos ficaram mais espacados devido ao
aumento do raio da Orbita.

Figura 4. 129 — Gréfico de incremento de velocidade na direcao x
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Figura 4. 130 — Grafico de incremento de velocidade na direcdo y

Figura 4. 131 — Gréfico de incremento de velocidade na direcéo z

Para a diregéo z percebe-se pega Figura 4.131 que n&o existiram incrementos ao
longo da transferéncia orbital.
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POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth
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Figura 4. 132 - Grafico da trajetoria do satélite durante a transferéncia Terra-Lua

A Figura 4.132 mostra as Orbitas geradas na transferéncia orbital e 0 aumento
gradativo do raio da Orbita. Consegue-se também perceber que no trecho final da
transferéncia existe uma tendéncia da O&rbita se tornar hiperbdlica, deixando de
apresentar um comportamento eliptico.

A posicdo final da orbita mostrada na Figura 4.133 indica que o satélite atingiu a

Orbita da Lua.

4.4.2 - Transferéncia Terra-Lua com influencia dos erros nos propulsores

Neste item serdo apresentados os resultados graficos para a mesma Orbita de
transferéncia do item 4.4.1, porém considerando 0s erros nos propulsores, o que torna
este caso mais realistico que o anterior. Com isso pode-se perceber qual a influéncia do
erro dos propulsores no comportamento dos desvios de posi¢do, velocidade e nos

elementos keplerianos.
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Figura 4. 133 — Forga-impulso aplicada ao longo da transferéncia

Figura 4. 134 — Forga-impulso aplicada nos instantes iniciais da transferéncia

Nas Figura 4.133 e 4.134 é apresentado o comportamento da forca-impulso ao
longo da transferéncia orbital. Percebe-se que a diferenca principal entre a Figura 4.114
e a Figura 4.115 é o erro residual gerado ao longo do tempo que apresenta oscilacoes
com magnitudes maiores que as observadas no momento do aumento do raio orbital e
nos trechos intermediarios entre os picos de aumento de raio. De forma geral a

magnitude da forca-impulso é bastante similar a do item 4.4.1.
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Figura 4. 135 — Forga-impulso aplicada nos instantes finais da transferéncia

A Figura 4.135 mostra 0 comportamento da forga-impulso nos instantes iniciais,
0 qual é bastante similar ao item 4.4.1. Comparando a Figura 4.115 com a Figura 4.135,
percebe-se que 0s erros nos propulsores geraram pequenas amplitudes de forca-impulso
ao longo do tempo, porém com magnitude insuficiente ao ponto de levar o sistema a
instabilidade. A diferenca principal estd no fato de que os erros nos propulsores irdo
aumentar o consumo de combustivel ao longo do tempo.

A Figura 4.136 mostra o trecho final da aplicacdo da forga-impulso, na qual

também é notada a presenca de oscilacdes referentes aos erros nos propulsores.

Figura 4. 136 — Grafico do combustivel total gasto ao longo da transferéncia
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Figura 4. 137 — Grafico do combustivel total gasto nos instantes finais da transferéncia

As Figuras 4.137 e 4.138 sdo relativas ao consumo de combustivel total durante
a transferéncia. Comparando-as com a Figura 4.118 com a Figura 4.138 nota-se que
existiu um aumento do consumo total. Para o item 4.4.1 o consumo foi de 3,28Kg e para
este item o consumo total foi de 3,32Kg, ou seja, 0 consumo adicional para compensar

os erros dos propulsores foi de 0,04Kg de combustivel.

Figura 4. 138 — Grafico de combustivel gasto em cada uma das direcdes

A Figura 4.139 mostra o consumo de combustivel em cada uma das direcGes.
Comparativamente a Figura 4.119 do item 4.4.1, pode-se dizer que a forma de curva
apresentada na Figura 4.139 é a mesma, porém neste caso percebe-se que 0s erros dos
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propulsores inseriram pequenas oscilacfes, ou seja, sinais perturbadores ao longo de
todo o comportamento do consumo de combustivel. O grafico apresentado para a
direcdo x foi 0 que mostrou uma maior oscilacdo, principalmente na parte final da curva
de consumo, em que se pode observar o trecho onde provavelmente o comportamento se
aproxima de uma 6rbita hiperbdlica. Para a direcdo y o comportamento também foi
mantido apenas com o incremento dos erros dos propulsores e para a direcdo z
novamente ndo houve alteracdes, pois o propulsor para a direcdo z ndo aplicou forca-

impulso, como ja comentado anteriormente no item 4.4.1.

Versor X
Versory
Versor z

N A

Versor X
Versory
Versor z

Figura 4. 140 — Gréfico da velocidade radial nas trés dire¢fes
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As Figuras 4.139 e 4.140 apresentam o0 comportamento das velocidades
transversal e radial respectivamente. Estes graficos referentes as velocidades, sao
similares aos apresentados no item 4.4.1, uma vez que eles representam 0s versores para

cada uma das direcOes, e as magnitudes dos erros dos propulsores ndo foi

suficientemente grande para alterar o comportamento destes versores de velocidade.

Figura 4. 141 — Comportamento da altitude do satélite

Na Figura 4.141 é demonstrado o comportamento da altitude do satélite ao longo
da transferéncia orbital, da qual pode-se perceber que os erros ndo geraram oscilagoes
significativas na altitude.

Figura 4. 142 — Grafico dos desvios de posi¢do a velocidade radial nas trés direcdes
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Na Figura 4.142 sdo apresentados os desvios de estado do satélite, ou seja,
posicao e velocidade. Com relacdo aos desvios de posicdo, para a direcdo x nota-se que
a magnitude maxima foi de 10m, assim como apresentada no item anterior, porém ao se
comparar os instantes dois pontos intermediarios na transferéncia tanto na Figura 4.123,
quanto na Figura 4.143 nota-se a influéncia dos erros dos propulsores na posi¢do X. No
instante 2,5 x 10% na Figura 4.123 o valor de desvio foi de -5m e na Figura 4.143 o
desvio foi de -4,5m. Este instante mostra que o erro do propulsor deslocou a magnitude
do desvio. Outro instante que mostra a influéncia do erro do propulsor foi em 4 x 10%.
Na Figura 4.123 este instante apresentou um valor de desvio de 4m, na Figura 4.143
nota-se um desvio de 4,5m. Na direcdo y pode-se observar a influéncia dos erros dos
propulsores de forma mais evidente nos instantes 3,2 x 10% e 4 x 10%. No instante 3,2 x
10% o item anterior apresentou uma magnitude de -4,95m e para 0 mesmo instante a
Figura 4.143 apresentou um valor de desvio da ordem de -4,9m. No instante 4 x 10 o
item anterior apresentou um valor de -3m de desvio e para 0 mesmo instante a Figura
4.143 apresentou um valor de desvio de -2,5m. Para a dire¢do z ndo existiram desvios
de posicao.

Para a velocidade na direcdo X, pode-se observar que o item anterior apresentou
um valor de desvio maximo de 0,02m/s e neste item que considera 0 erro nos
propulsores a magnitude maxima do desvio foi de 0,04m/s. Para a velocidade na direcéo
y a magnitude dos desvios apresentados no item anterior sem erro nos propulsores foi de
0,02m/s e com erro nos propulsores pode-se ver na Figura 4.143 um valor maximo de
0,04m. A velocidade na direcdo z ndo apresentou desvios.

Nos instantes em que o raio da oOrbita foi aumentado, nota-se que a magnitude
dos desvios foi aumentada. No item anterior o qual ndo considerou os erros dos
propulsores, havia sido notado que ocorriam desvios maiores nos instantes de aumento
do raio orbital e neste item pode-se observar que o0s erros dos propulsores sdo somados
aos erros gerados no instante do aumento do raio orbital, apresentando assim uma

magnitude maior nestes instantes.
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Figura 4. 143 — Grafico dos desvios dos elementos Keplerianos

A Figura 4.143 apresenta os resultados dos desvios nos elementos Keplerianos. A
inclinagéo, ascenséo reta do nodo ascendente e argumento do perigeu foram elementos
Keplerianos que ndo haviam apresentado desvios como foi mostrado no item 4.4.1,
sendo que, para este caso, 0 qual considera o erro nos propulsores eles também néo
apresentaram desvios.

O semi-eixo maior ndo havia apresentado desvios ao longo da transferéncia orbital no
item 4.4.1, mas baseado na Figura 4.144 pode-se perceber que para este caso existiram
desvios de aproximadamente 400m no semi-eixo maior em virtude dos erros nos
propulsores. A excentricidade também sofreu desvios relativos aos erros nos
propulsores, apresentando uma magnitude maxima de 3 x 10° enquanto que no item
anterior o desvio teve uma magnitude aproximada de 1 x 10. A anomalia média
apresentou desvios da ordem de 1,5 x 10™ graus referente aos erros nos propulsores, e

no caso livre dos erros o desvio méaximo foi da ordem de 1 x 10 graus.
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Figura 4. 144 — Grafico da velocidade absoluta do satélite ao longo da transferéncia

Figura 4. 145 — Grafico do comportamento do periodo orbital
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: Posigéo x
¢ Posicdoy
. Posicdo z

Figura 4. 146 — Gréfico da posicao do satélite ao longo da transferéncia

Velocidade x
Velocidade y
Velocidade z

Figura 4. 147 — Grafico do comportamento da velocidade do satélite ao longo da transferéncia
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Figura 4. 148 — Incremento de velocidade para as trés diregdes

POSITION IN THE INERTIAL FRAME The figure shows the non-rotanting Earth

% 10

axis Z [m]
[um]

axis ¥ [m]

axis X [m]

Figura 4. 149 - Grafico da trajetoria do satélite durante a transferéncia Terra-Lua

Os graficos mostrados nas Figuras 4.145 a 4.149 seguem como ilustracdo, pois
ndo apresentaram diferencas significativas que pudessem ser ressaltadas, entre o caso

sem erro nos propulsores e o caso que considera o erro nos propulsores.
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CAPITULO 5
CONCLUSAO E COMENTARIOS

Neste trabalho foi utilizado um satélite de massa 300Kg, considerando que o
satélite ja encontrava-se em uma Orbita terrestre. Analisou-se a aplicagdo do empuxo de
forma tangencial a Orbita, para aumento do semi-eixo maior. Foi utilizado um sistema
de controle para corrigir as ndo-idealidades dos propulsores durante a aplicacdo do
empuxo e analisado o seu comportamento ao longo do tempo com relacdo aos seus
limites de saturacdo. Também foi analisado o sistema de propulsdo em manobras de
empuxo continuo de longo prazo e as ndo idealidades do propulsor neste tipo de
manobra.

No sistema de controle para as manobras de transferéncia foram utilizados
controladores PD, Pl e PID.

A primeira simulagdo tratou da comparagdo com os resultados obtidos com o
programa de Prado (1989). Os resultados encontrados em Prado (1989) foram relativos
a exemplos utilizando o método direto para a determinacdo da trajetéria Otima,
conforme descrito em Biggs (1978), considerando varios arcos de propulsdo. Nestes
resultados conseguiu-se mostrar comparativamente, que o nivel de consumo de
combustivel foi muito préximo, apresentando uma margem de erro de 2,2 % maior do
que o consumo encontrado em Prado (1989). Com isso conseguiu-se mostrar que para
as outras simulacdes, e até para exemplos praticos futuros, os resultados encontrados
podem ser considerados confiaveis.

A simulacdo no item 4.2, tratou de manobras orbitais, que sdo submetidas a
aplicacdo de forca-impulso tangencialmente durante um periodo de tempo. Neste caso
como 0s empuxos ocorrem sempre na direcdo tangencial, conseguiu-se verificar o
aumento do semi-eixo maior. Os empuxos de longo prazo aplicados pelo propulsor
nesta manobra de oOrbita circular, mostraram a influéncia que causam ao longo do tempo
nos estados, posicdo e velocidade, e nos elementos Keplerianos. Os resultados
apresentados foram divididos em 2 etapas, na primeira etapa apresentaram-se 0S
resultados para uma oOrbita livre de perturbagfes, ou seja, ndo considerando as néo-
idealidades dos propulsores e com isso a capacidade do sistema de controle em eliminar
0 erro instantaneo relativo a aplicacdo do empuxo, porém pelo fato de ter se considerado
um propulsor ideal, conclui-se que o comportamento do sistema de controle foi

satisfatorio, pois ndo foram apresentados erros residuais. Na segunda etapa foram feitas
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as simulacGes considerando as ndo-idealidades dos propulsores, da qual conclui-se que
as ndo-idealidades dos propulsores influenciaram os estados do sistema, gerando
desvios de posicdo e velocidade ao longo do tempo no momento da aplicagdo do
empuxo, além disso, percebeu-se que as ndo-idealidades dos propulsores geraram erros
residuais que ndo conseguiram ser eliminados ao longo do tempo. Pode-se concluir que
o sistema de controle teve um desempenho satisfatorio, pois conseguiu eliminar de
forma efetiva o erro do regime transitério. Com relacao ao erro estacionario, conclui-se
que se um estudo mais detalhado dos ganhos do controlador PI, PID for realizado, os
resultados serdo significativamente melhores, pois o sistema de controle podera ter
maior capacidade de diminuicao deste erro.

A terceira etapa dos resultados mostrou o comportamento do sistema de controle
quando submetido aos seus limites de saturacdo. Para isso foi utilizada uma orbita
Molnyia que possui uma inclinagdo que por si mesma, inibe a presenca de perturbagdes.
O sistema de controle foi levado a saturacdo através do choque gradativo de particulas,
tidas como meteoritos, fixando a massa e 0s instantes de choque de cada uma delas.
Percebeu-se que o sistema de controle respondeu de forma satisfatoria, de forma a
eliminar o erro de regime transitério, quando submetido ao choque de no maximo cinco
particulas, pois quando submetido ao choque de seis ou mais particulas se tornou
instdvel. Nos casos de choques até trés particulas, notou-se certa dificuldade do
controlador em eliminar o erro, pois a medida que o numero de particulas foi
aumentado, observou-se que o controlador levou um tempo maior para levar o sinal de
controle de volta a estabilidade. Entre trés e cinco particulas, notou-se que o sistema de
controle passou a apresentar uma dificuldade ainda maior para eliminar o erro inicial
gerado pelas colisdes das particulas. Para o choque de seis particulas observou-se que o
sistema de controle foi saturado e o satélite se tornou instavel, pois o erro estacionario
causado pela colisdo das seis particulas, ndo diminuiu ao longo do tempo, mas de forma
oposta, ele aumentou de forma indefinida, o que impossibilitou a diminuicdo do mesmo.

Conclui-se que, o limite de saturacdo para o sistema de controle utilizado pode
sofrer um choque de seis particulas com os valores de massa considerados na simulacéo,
assim o sistema de controle poderd ter um comportamento estdvel se forem
considerados valores menores de massa das particulas, com relacdo ao sistema de
controle pode-se concluir que se consideradas as mesmas condicdes inicias de massa e
instantes dos choques das particulas, um estudo mais detalhado nos controladores PID

do sistema para as trés direcdes, podem trazer melhoras nos resultados.
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A ultima simulacdo apresentou o estudo do sistema de controle considerando as
ndo-idealidades dos propulsores para uma manobra de transferéncia Terra-Lua, com o
objetivo de que o satélite alcancasse a altitude da Orbita lunar, ou seja, ndo foi
apresentado um estudo detalhado sobre a captura do satélite no campo gravitacional
lunar ou a saida do satélite da esfera de influéncia da Terra. A transferéncia se deu no
plano orbital x, y e ndo existiram desvios na direcdo z. Os resultados analisados
mostraram que o sistema de controle apresentou um desempenho satisfatério durante
toda a transferéncia orbital. Os propulsores se mantiveram ligados ao longo de toda a
transferéncia e apesar das nédo-idealidades dos propulsores os desvios de posicdo e
velocidade apresentados foram, ao longo do tempo, diminuidos ou mantidos de forma
efetiva. A propulsdo idnica utilizada mostrou que pode apresentar vantagens com
relacdo ao consumo de combustivel para manobras de longo prazo. Neste caso houve
também a diminuicdo gradativa da aplicagdo do empuxo, 0 que contribuiu no controle
do erro de posicédo e velocidade, sendo que esta estratégia de controle foi adotada para
que o satélite ndo assumisse uma orbita hiperbolica ao longo do tempo, pois o0s sistemas
de propulsdo iénica podem a longo prazo, fornecer velocidades muito mais elevadas do
que aquelas observadas em sistemas com propulsdo quimica, ou seja, este controle do
nivel de aplicacdo da forca foi necessario neste caso, pois o intuito foi apenas de
alcancar a orbita lunar.

Conclui-se que os desvios de estados apresentados, relativos aos erros nos
propulsores em manobras de empuxo continuo de longo prazo, podem ser diminuidos e
mantidos ao longo do tempo com um sistema de controle em malha fechada.

Finalmente pode-se observar que as simulacdes apresentaram manobras de
empuxo continuo de longo prazo, uma vez que, observou-se que 0s periodos de queima
da propulséo utilizada foram de no minimo 6 minutos, tempo na qual os propulsores
permaneceram continuamente ligados, enquanto que as propulsées impulsivas
comumente utilizadas apresentam na pratica arcos de queima da ordem de 4 a 8s.
Conclui-se que a utilizagdo do empuxo continuo de longo prazo, apresenta vantagens
relacionadas a economia de consumo de combustivel quando aplicado em manobras de
transferéncias orbitais e manobras onde se utiliza 0 método do aumento gradativo do
semi-eixo maior. Constatou-se ainda, a necessidade de um sistema de controle de
trajetéria em malha fechada, sem o qual ndo seria possivel eliminar os erros de forma

tdo eficiente.
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CAPITULO 6
SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Para a continuidade deste trabalho sdo apresentadas as seguintes sugestoes:

Um estudo e aprimoramento do sub-sistema de guiamento.

Estudo e implementacdo de um sub-sistema para controle de atitude do
satélite.

Um estudo mais detalhado da determinacdo dos ganhos dos controladores.
Estudo dos desvios provocados por vibragbes mecanicas da estrutura, dos
paineis e elementos moveis do satélite.

Um estudo considerando uma transferéncia interplanetaria utilizando
manobras de empuxo continuo de longo prazo.

Estudo comparativo para uma transferéncia interplanetaria considerando

propulsdo quimica e propulsao idnica.
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APENDICE A
Programa STS no Simulink

Figura A. 1 - Programa STS implementado no Matlab / Simulink
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Detalhamento dos parametros do programa STS
A.1 - Parametros editaveis

O primeiro bloco a ser detalhado sera o subsistema de referéncia relativo ao

incremento de velocidade Figura. A. 2.

Eray of

oy -

vz

Subsystem

V!\u:\i::lr::rzemem
Figura A. 2 - Bloco de incremento de velocidade

Neste bloco pode-se alterar o incremento de velocidade (Av) no sistema. O Av é

0 parametro que faz com que a trajetoria nos trés eixos (z, y e z) seja alterada e é

decomposto em Avy, Avye Av; .
O Av sera o parametro utilizado para se efetuar o0 aumento do semi-eixor maior

da orbita.
No bloco de incremento de velocidade podemos encontrar os seguintes

parametros abaixo:

HEssiibam (o ba@m e @

Repeating Sequense Repeating Sequence Repeating Sequence
el s Bt pr et =
Repeating Sequence e Repeating Sequence e Repeating Sequence e
Stair Stair Stair
o
dv_X VY dv_Z

Figura A. 3 - Detalhamento das velocidades nos eixos x, y e z
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Na Figura A.3 temos o detalhamento do incremento de velocidade relacionados
COM 0S AV’S NOS €iX0s X, Y € Z.

Como se pode observar no bloco da Figura A.3 existem alguns tipos de entradas
padronizadas pelo MATLAB, tais como “step”, “ramp” ,“repeating sequence” e
“repeating sequence stair”, as quais sdo parametros a serem alterados, afim de que
consiga-se simular o tipo de resposta em cada um dos eixos, quando se utiliza cada uma
delas separadamente ou ao mesmo tempo.

Todos os tipos de entradas s@o opcionais e podem ser utilizadas conforme o tipo
de andlise que sera feita, portanto ha uma chave seletora, com a qual é possivel ligar as
entradas ou té-las como nulas para efeito de simulacao.

Basicamente os tipos de entrada sdo as mesmas para 0S eixos X, y e z. No primeiro
bloco pode-se alterar o valor do incremento de velocidade no respectivo eixo e 0 mesmo
é dado em m/s. Este valor ndo se altera ao longo do tempo, pois € uma constante.

A frente de cada um dos blocos de entrada existe um valor de ganho que pode ser obtido
de acordo com um estudo de analise e determinacdo de ganhos do sistema a ser
considerado.

Os blocos restantes séo entradas bastante conhecidas em estudos de sistemas de
controle e que ao serem ligadas, inserem seu respectivo comportamento no incremento

de velocidade modificando assim o tipo de resposta.

em

Subsst
Peruibed Referance State

Figura A. 4 — Alimentacéo dos estados do sistema

A saida do bloco de incremento de velocidade alimenta o bloco dos estados de
referencia do sistema conforme Figura A.4.
Pode-se dizer que o sistema inicial possui um estado inicial estavel se nao

existirem incrementos de velocidade em algum dos eixos. O grafico do sistema inicial
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sem incrementos de velocidade, ou seja, com todas as entradas de incrementos de

velocidade nos trés eixos desligadas € mostrado na Figura A.5.

axis 7 [m]

%10

axis ¥ [m] 5 /\4 anis A [m]

Figura A. 5 — Trajetdria de um sistema sem incrementos de velocidade em x, y e z
Os distarbios no sistema podem ser inseridos por meio do bloco mostrado na
Figura A.6. Neste bloco consegue simular as algumas perturbacdes no sistema e nos

eixos X, y e z, que podem ser vistas na Figura A.7.

ubsyte
Distuibing

Figura A. 6 — Dindmica das perturbagdes

Disturbing Model

Figura A. 7 — Blocos das perturbagdes nos trés eixos

A Figura A.8 abaixo mostra-nos o detalhamento da Figura A.7 Em cada bloco
referente as perturbacfes em cada eixo, temos entradas bias, randdémica, senoidal, pulso,

degrau, rampa, sequéncia repetida e sequéncia repetida em degrau.
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Variando o tipo de entrada teremos uma resposta diferenciada para cada eixo,
além disso, € possivel realizar-se um estudo e analise de ganhos, a fim de se determinar

os valores mais apropriados na variagdo de cada entrada e seu respectivo parametro.

Bias

A

Random

o [o =, o oo
¥ o Xp Disturbing

Sine Wave

'

ﬂ e =
o1t
o )

epeating Sequence

B B

2peating Sequence
stair

Figura A. 8 — Detalhamento dos tipos de entradas para as perturbacdes

O bloco seguinte da Figura A. 9 refere-se a dindmica dos sensores que podem
ser estudadas também nos trés eixos. Basicamente este bloco se permite estudar a
dindmica e o provavel comportamento dos sensores, incluindo sua sensibilidade e faixa
de resolucdo, no caso em gue se tem algum sensor cujos parametros dimensionados pelo

fabricante sejam conhecidos.

04 >80 b |
> .
2 >»E B |

Subsyztem
Senzor

Figura A. 9 — Dindmica dos sensores

Os ruidos de sensores podem ser modelados nos trés eixos conforme os blocos
mostrados na Figura A. 10 e com uma analise mais aprofundada sobre o tipo de sensor
utilizado e suas caracteristicas, pode-se modelar o comportamento do mesmo, a fim de
inserir os parametros mais apropriados e prover uma melhor simulacdo do tipo de
influéncia do sensor e suas ndo-linearidades no sistema.

A Figura A.10 mostra de forma genérica os blocos referentes aos ruidos que podem ser

modelados pelo programa nos eixos X, y € z.
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Int Ol f Maas
i Y
¥ #is Sensor » 5
Moise in the Z Measures I?I
int oatlh———»(F)  ZMesues

Figura A. 10 — Blocos da dindmica dos sensores nos trés eixos

Abaixo pode-se verificar que tem-se uma constante como valor de entrada que
pode modelar uma entrada invariante no tempo e um sinal randémico aliado um ganho.
No final do bloco é introduzido um atraso na reposta do sensor que fisicamente é

facilmente perceptivel em muitos sensores.

i

Variable
Time Delay

x Efor inthe X Measures

Figura A. 11 — Bloco referente aos tipos de parametros editaveis do sensor em cada eixo

No bloco da Figura A.11, tem-se os parametros referentes ao sistema de
controle. Nele estdo os controladores PID que possibilitam que seja feita a correcao e

manutencdo da trajetoria na transferéncia orbital.

A.2 - Parametros nao-editaveis

Estes sdo parametros pré-determinados no programa, 0s quais ndo se conseguem
alterd-los de uma simulacéo para a outra. Estes blocos do programa estdo ligados as
equacles que governam o movimento, a atitude orbital, a modelagem dos erros e
desvios, o0 sistema de controle, as referéncias que servem como comparacao, ou Seja,
parametros que sao fixos e ndo devem ser alterados, pois garantem a parametrizacao da

simulagéo.
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Baixar livros de Literatura

Baixar livros de Literatura de Cordel
Baixar livros de Literatura Infantil
Baixar livros de Matematica

Baixar livros de Medicina

Baixar livros de Medicina Veterinaria
Baixar livros de Meio Ambiente
Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC

Baixar livros Multidisciplinar

Baixar livros de Musica

Baixar livros de Psicologia

Baixar livros de Quimica

Baixar livros de Saude Coletiva
Baixar livros de Servico Social
Baixar livros de Sociologia

Baixar livros de Teologia

Baixar livros de Trabalho

Baixar livros de Turismo
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