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14. Resumo/Notas

Propoe-se uma modelagem dinamica simplificada para o movimento
de atitude de satelites atificiais estabilizados por rotagao.  Conside

ram-se 08 torques devidos a campos magneticos induzidos no satelite,

as

correntes de Foucault e o gradiente de gravidade. As equagoes de Euler
correspondentes sao desenvolvidas em coordenadas apropriadas e resolvi

das por meio de integragao numerica. O programa FORTRAN, o manua:

de

utilizagao, o exemplo de uso e as listagens estao descritos e inclutdos

no relatorio.

15. Observacoes




ABSTRACT

A simplified dynamic modelling for the attitude motion of
spin stabilized artificial satellites is proposed. Torques due to induced
magnetic fields on the satellite, Eddy currents, and gravity gradient are
considered. The corresponding Euler equations are developed in convenient
coordinates and solved by numerical integration. The FORTRAN program, as
well as user’s manual, use example, and listings are described and included
in the report.
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1 - INTRODUCAO

Este relatorio apresenta uma modelagem da dinamica de atitude
para satelites estabilizados por rotacao ("spin stabilized"). 0 desenvolvi
mento de um propagador de atitude foi motivado pela adocao deste sistema de
estabilizacao de atitude para o primeiro satelite da MECB. Tal propagador
ira fornecer a historia temporal da atitude do satelite de modo a fornecer
elementos para prever seu comportamento dinamico, planejar janelas de lanca
mento para atitude, produzir os instantes de acionamento de controle ativo
de atitude e calcular o tempo de vida da carga util levando em conta os vin

culos operacionais (p.e. vinculo termicos).

Inicialmente, parte-se das equacoes da conservacao do momen
to angular para obter as equacoesdiferenciais do movimento. Entao, adota-se
um conjunto conveniente de variaveis que exprima o movimento de atitude de
satelites estabilizados por rotacao. Em seguida, modelam-se os torgque pertu
badores, geralmente considerados neste tipo de estabilizacao, os quais sao
0s torques magneticos, torques devido a correntes de Foucault e torques de

vido ao gradiente de gravidade.

Baseado nesta modelagem, implementou-se no computador digital
Burroughs 6900 um programa FORTRAN para integracao numerica dessas equa
coes. Como os dados de entrada sao um tanto extensos, elaborou-se, em adi
cao, um programa auxiliar que ajuda o usuario a construir o arquivo de da
dos de entrada interativamente atraves do terminal. Um exemplo de uso do
programa e o resultado de seu teste foram incluidos para facilitar a utili

zacao do programa.

2 - MODELAGEM DINAMICA




Suponha-se um satelite estabilizado por rotacao, sem movimen
to de nutacao, i.e., com eixo real de rotacao perfeitamente alinhado com o
eixo geometrico de rotacdo do satelite. Neste caso, o momento angular do
satelite pode ser expresso por:

l—-)-:l—k-a (1)

onde L e o modulo do momento angular e kK € o versor paralelo ao eixo de ro

tacao s. De acordo com o teorema do momento angular tem-se:
r =N, (2)

onde N & a somatoria dos torques externos. Portanto, das Equacoes 1 e 2

tem-se:

dk (3)
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Supondo tambem que os momentos de inercia do satelite nao variam no tempo,

pode-se escrever:

L =1Iz.w,
L=db 0, (4)
dt dt

onde Iz & o momento principal de inercia do eixo de rotacao, e w a veloci

dade angular do eixo de rotacao.



Os angulos de ascencdo reta (o) e declinacao (&) expressam a
posicao do eixo de rotacao no sistema geocentrico inercial, definidos de
acordo com a Figura 1.

g j
plano de
i rotacao
Il .
1 r il _"\G 3 — J
t: _ plano
equatorial
1 i

Fig. 1 - Orientacao inercial do eixo de spin

Com 0 auxilio desta figura e facil mostrar que:

i -sen o CoS g 0 1
J = -sen § cosa -sen & coso cos & J (5)
k=s cos & cosa cos ¢ sena sen & K
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onde I, J, K, sao os versores do sistema inercial, e 1, j, k, sdo osverso
res do sistema local, i.e., versor k coincide com o eixo de rotacao, e 0s
versores 1 e j complementam o sistema de eixos. Logo:

-seng I +cos o J,

i =
F=kxi=-sen §cosa I-sené&sena J+cos &K, (6)
k=s=cos §cosa I +cos §sena J + sen & K ;

portanto:
dE ¥ P
205 S0 T+67, (7)
dt s

Com a Expressao 4 e a Equagao 7 pode-se reescrever a Equacao 3 como:
—; - 2w E
L =Izwk+ Izwcoséad + Izwsj]. (3)
A equacao 8 em conjunto com a Equacao 2 fornecem as equacoes
diferenciais do movimento de rotacao do satelite em termos das variaveis

a, & e w.

3 - MODELAGEM DOS TORQUES

Em satelites estabilizados por rotacao agem diversos  tipos

de torques, dos quais os considerados aqui sao:

- torques magneticos,
- torquesdevidos a correntes de Foucault, e
- torques de gradiente de gravidade.

0s torques magneticos e os devidos a correntes de  Foucault
sao sempre considerados, ao passo que o de gradiente de gravidade e opcio

nal (ver Secao 4.2).



3.1 - TORQUES MAGNETICOS

A causa principal da perturbacao de origem magnetica e o momen
to magnetico ao longo do eixo de rotacao (Wertz, 1978). Normalmente, o momen
to magnetico residual neste eixo contribui para uma lenta precessao do eixo
de rotacao. Por outro lado, um momento magnetico induzido pode produzir uma
rapida precessao, e normalmente & utilizado como um dos metodos de controle
da atitude do satelite.

Seja o momento magnetico ao longo do eixo de rotagcao M dado

por:

m k (9)

k]

=t
]

onde m & a magnitude do campo magnetico residual.

A interacdo do campo magnetico do satelite com o campo magneti

co terrestre B produz um torque Nm sobre o satelite, dado por:

-MxB . (10)

=l

Levando em conta a Equacdo 9, tem-se:

=-mBy 7 +mBx7J, (11)

3

onde Bx, By e Bz sao as componentes do campo magnetico terrestre no sistema
local, conforme a Figura 1. As componentes locais podem ser explicitadas em
forma das componentes inerciais por meio da matriz de rotacao da Equacao 5,

0 que resulta em:

Bx = -BX sen « + BY cos a ,
By = -BY cos o sen & - BY sen & sen o + BZ cos &, (12)
Bz = BX cos @ cos & + BY cos & sen o + BZ sen & .



As Equacoes 11 e 12 fornecem as componentes do torque magneti
co. Modelos do campo magnetico terrestre podem ser encontrados em Wertz
(1978), e sub-rotinas para o calculo do campo no sistema inercial podem ser
encontradas em Lopes et alii (1983).

3.2 - TORQUES DEVIDO A CORRENTES DE FOUCAULT

As correntes induzidas de Foucault que circulam pela casca do
chassis de aluminio e pelo conjunto estrutural do chassis tambem  produzem
torques sobre satelites estabilizados por rotacao. O principal efeito e a
queda de velocidade de rotagao, com comportamento quase exponencial. Tais
torques podem ser descritos por (Thomas and Cappelari, 1964; Wertz, 1978):

ﬂ; = p. B x (B x ;), (13)
onde: w & a velocidade angular,
B & o campo magnetico local, e
p & um coeficiente constante que depende da geometria do satelite e
da condutividade do material.
Portanto,
— - = 2 2
Ne = pwl-Bx Bz i+ByBzj - (Bx® + By") k 1. (14)

Wertz (1978) e Smith (1962) apresentam formulas para o calculo do parametro
p, levando em conta o formato do satelite.

3.3 - TORQUES GRAVITACIONAIS

0s torques gravitacionais sao importantes quando o corpo em
estudo nao possui simetria esferica na distribuicao de sua massa, de forma
que seus diferentes pontos sejam atraidos por diferentes forcas gravitacio
nais, ou seja, o centro de gravidade do corpo nao coincide com o seu centro
de massa. Tal configuracao na distribuicao de massa da origem ao torque gra
vitacional, tambem conhecido por torque de gradiente de gravidade. As



componentes do torque gravitacional escritas em relacao a um sistema de ei
x0s X,y e z local (Figura 1) sao dadas (Meirovitch, 1970) na forma:

Nx = &M (Iz -Iy)mn,
R3
3GM
Ny = — (Ix - I 1 .
4 m( 2l 1 m (15)
Nz = 3GM (Iy - Ix) T m,
R3

onde GM = 1 e a constante planetaria, R € o modulo do raio vetor, Ij sao os
momentos principais de inercia segundo os eixos j, e 1,men Sao 0S cosse
nos diretores do centro de massa do satelite, definidos por:

=
]
=S =51 =%
= G
—
o
~—

sendo r = R/R e 7, J e Kos versores segundo os eixos da Figura 1. As Ex
pressoes 15 confirmam a nao-existencia do torque gravitacional guando o cor

po possui simetria esferica de massa.

No caso de um satelite axialmente simetrico, em que I[x = Iy =

Iz, a componente em z do torque se anula, o que resulta em :

N=NT+NJ, (17)

que substituida nas Expressoes 15 fica:

U (1x - 1z2) (F.R) [(7.D)F - (F.D)T]
RE

=
]

Bix-12) FR)DFx Gx )
R3

1}



e finalmente pode ser escrita na forma:

N o=-3Y (1x - 12) (F.R) (F x K) . (18)
R3

0 versor r na direcao do raio vetor do satelite tem componen
tes no sistema de eixos inerciais,

1 T 1
Py cosv cos? - senv senf cos I
ro= P, | = | cosv sen + senv cosq cos I , (19)
p senv sen I
L 7 L _
ou seja:
Fr=0 T+P J+P K s (20)
y I v J 7 K

onde v = 4, + f, @ e I sao os angulos de Euler da orbita. 0s versores f, j e
K podem ser transformados para o sistema local do satelite, ou seja, para o

sistema 1, J e k, mediante a Relacao 5, de forma a obter:

F=py i 4P, § +P; k> (21)
onde:

p; = -sen a p, + COS a P, ,

p; = -c0S o send p, - sen o seng Py + cos§ P, > (22)

= €0S o cosé sen o cosé + send
DZ PX + DY DZ

e p.s P, e, sao calculados pelas Expressoes 19. Assim, os produtos esca

y
lar e vetorial da Expressao 18 podem ser desenvolvidos como:

i, (23)



e as componentes do torque no sistema local do satelite podem ser obtidas
substituindo as Expressoes 23 na Expressao 18, o que resulta em:

_-3U —
Nx—f(IX—IZ) pypz 5

R3

_ . 3u - -
Ny =+ E; (Ix - 1z) P, P, -

As Expressoes 24 sao as componentes do torque gravitacional que atuam  num
satelite axialmente simetrico, e que podem ser substituidas nas Equacoes 8
e 2 que resultam nas equacoes de movimento em atitude do satelite.

4 - DADOS DE ENTRADA E USO DO PROGRAMA

A simulacao depende da existencia de um arquivo de dados de
entrada na area (usercode) do usuario. Na ausencia deste arquivo, pode-se
utilizar um programa auxiliar para cria-lo, chamado ORB/ATIT/HELP, atraves
do comando CANDE do computador B6900:

RUN $ (ORBAT) ORB/ATIT/HELP.

Inicialmente o programa auxiliar ORB/ATIT/HELP produz um bloco de  informa
coes na tela do terminal. Atraves de modo interativo de comunicacao, o usua
rio fornece os dados de entrada, e, em seqguida, o programa cria 0 arquivo
de dados cujo nome, por "default", e DADOS/ATIT/ENTRADA. 0 nome do arquivo
de dados pode ser alterado em tempo de execucao atraves da redefinicao do
FILE9,complementando o comando de execucao. Por exemplo, desejando criar o
arquivo de dados com nome de "ARQ", pode-se executar o programa auxiliar

por meio de:

RUN $ (ORBAT) ORB/ATIT/HELP;
FILE FILE9 (KIND=DISK,TITLE=ARQ,FILETYPE=7);

Deve-se ressaltar que uma vez alterado o nome do arquivo de dados, e neces
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sario que ele seja tambem redefinido no programasimulador atravesdo FILE9
(ver Secao 6). Segue-se a descricao dos dados de entrada a serem forneci
dos e confirmados pelo usuario na mesma sequencia pedida pelo programa aa
xiliar ORB/ATIT/HELP. A abreviacao DEF significa o valor "default" do d;
do de entrada; para maior clareza, as vezes a unidade dimensional tambem
e mostrada.

4.1 - CARACTERISTICAS DA CORRIDA DO PROGRAMA

- TEMPO MAXIMO DE CPU
DEF = 90
UNIDADE = [ SEG ]

E o tempo maximo permissivel de CPU, testado pelo programa
de simulacao de atitude ORB/ATIT imediatamente apos executar cada passo
de integracao, analizando se o tempo de processamento consumido esta pro
ximo daquele estipulado pelo tempo maximo. Caso positivo, a execucao do
programa simulador e encerrada, salvando o arquivo com os resultados da
simulacao. 0 boletim do uso das filas para o computador B6900 indica 0
tempo maximo para cada fila. Por exemplo, deseja-se uma simulacao corres
pondente a 270 dias, sendo o programa disparado atraves da fila 3. Neste
caso certamente o tempo de CPU sera insuficiente. Contudo, definindo para
esta variavel um valor um pouco menor que o correspondente maximo para a
fila 3 (12 min), ou seja, 720 seg., o programa ao atingir este tempo en
cerra o processamento, evitando o "overflow" de tempo e, portanto, a per
da do arquivo com os resultados da simulacao processados ate entao. Ha
ainda a possibilidade de continuar o processo atribuindo corretamente o

valor ao "flag" de atualizacao, apresentado a seguir.

- FLAG DE ATUALIZAGAO
DEF = 0



= 1 =

Assume os valores 0 ou 1:

- 0 valor 1 atualiza os dados abaixo quando o programa simulador & in
terrompido pelo controle do tempo de CPU. A atualizacao ocorre no
arquivo de dados de entrada nas seguintes variaveis:

DIA,MES,ANO,HORA ,MIN,SEG,ELEMENTOS ORBITAIS,
ATITUDE, TEMPO INICIAL

que contem todas as informacoes para executar novamente o programa
como, por exemplo, o instante em que a simulacao foi interrompida.

- 0 valor 0 nao realiza as atualizacoes.

Este dado e importante quando se deseja retomar uma  simula
cao interrompida, devida ao limite de tempo de processamento da fila (ver
item tempo maximo de CPU desta secao). A atualizacao de variaveis (DEF =1)
permite que o usuario dispare novamente o programa sem necessidade de alte

rar 0 arquivo de dados de entrada.

4,2 - CONSTANTES E CARACTERISTICAS MAGNETICAS DO SATELITE

- FLAG DE GRADIENTE DE GRAVIDADE E MOMENTO DE INERCIA TRANSVERSAL
DEF =0 , 9.31
UNIDADE = [ - 1 , [KG*M**2]

Neste caso, o programa nao calcula o gradiente de gravidade.
Se DEF =1,X, este dado indica que o torque devido ao gradiente de gravida
de deve ser calculado. Entao, o valor X e o momento de inercia transversal

e sera considerado no calculo (ver Secao 3.3).

- MOMENTO DE INERCIA DO EIXO DE ROTACAO
DEF = 10
UNIDADE = [ KG.M**2 ]
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- PARAMETRO P (Corrente de Foucault)
DEF = 1925.89
UNIDADE = [ A.M**2 ]

0 parametro P relaciona a geometria do satelite com a condutividade
do material empregado em sua construcao. Wertz (1978) e Smith (1962) apre

sentam exemplos de formulas para calculo de P.

- MOMENTO MAGNETICO RESIDUAL NO EIXO DE ROTACAO
DEF = -0.6
UNIDADE = [ A*M**2 ]

- MOMENTO MAGNETICO DA BOBINA NO EIXO DE ROTACAQ
DEF = 6.0
UNIDADE = [ A*M**2 ]

Expressa o valor nominal absoluto do momento magnetico gerado pela
bobina de controle de atitude quando acionada. A bobina induz o momento
magnetico na mesma direcao do eixo de spin. O sentido e dado pelo sinal da

polaridade.

- POLARIDADE DA BOBINA
DEF = 0

Expressa o sentido (polaridade) do momento magnetico devido a bobi

na. Os valores permissiveis sao:

0 - bobina desligada,

1 - bobina ligada com polaridade de tal modo que produza momento no

minal,

-1 - bobina ligada com polaridade de tal forma que produza momento no

minal invertido.
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4.3 - DADOS DE ORBITA E ATITUDE INICIAIS

DIA,MES,ANO
DEF = 21,6,1989

HORA ,MIN,SEG
DEF = 0,0,0

SEMI-EIXO MAIOR
DEF = 7128278
UNIDADE = [ METRO ]

EXCENTRICIDADE
DEF = 0

INCLINACAO
DEF = 25.0
UNIDADE = [ GRAU ]

ASCENCAO RETA DO NODO ASCENDENTE
DEF = 4.7463
UNIDADE = [ GRAU 1]

ARGUMENTO DO PERIGEU
DEF = 12.21
UNIDADE [ GRAU ]

ANOMALIA MEDIA
DEF = 0
UNIDADE = [ GRAU ]

ASCENCAO RETA DO EIXO DE ROTACAO
DEF = 108.23
UNIDADE = [ GRAU ]
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- DECLINACAO DO EIXO DE ROTAGAD
DEF = 24.39
UNIDADE = [ GRAU ]

- VELOCIDADE ANGULAR DO EIXO DE ROTACAO
DEF = 180.0
UNIDADE = [ RPM ]

4.4 DADOS DE INTEGRACAO

- TEMPO INICIAL DE PROPAGACAQ
DEF = 0
UNIDADE = [ SEG ]

- TEMPO FINAL DE PROPAGACAO
DEF = 6000
UNIDADE = [ SEG ]

0 programa principal e interrompido quando o tempo final e
alcancado, ou quando o tempo de CPU estipulado for atingido (ver Segao
4.1).

_ PASSO DE INTEGRACAO
DEF = 30.
UNIDADE = [ SEG ]

Os testes tem mostrado que Runge-Kuttas de alta ordem (RK78
por exemplo) em conjunto com um passo fixo da ordem do periodo orbital /40

produzem precisao compativel.

- PASSO DE IMPRESSAQ
DEF = 1

Estabelece de quantos em quantos passos de integracao dar-se-a a im
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Pressao dos resultados no arquivo de saida da simulacgao.

- METODO DE INTEGRACAO
DEF = 3

Estabelece o metodo de integracao numéerica a ser usado conforme o
manual de utilizacao dos integradores (Kondapalli e Kuga, 1986), ou seja:

1 para RK 24,

2 para RK 45,

3 para RK 78.
Outros metodos foram testados e comprometeram o resultado da simulagao. 0
metodo mais recomendado e o RK78 (DEF = 3).

- TOLERANCIA DO INTEGRADOR
DEF = 0

Refere-se aos valores dos erros absoluto e relativo tolerados no
processo de integracao. Para os valores diferentes de zero, ajusta-se 0
passo interno do integrador automaticamente de acordo com a faixa de erro
definida. Para o valor nulo, considera-se uma integracao de passo fixo.

4.5 - MODELO DO CAMPO GEOMAGNETICO

- TRUNCAMENTO DOS HARMONICOS
DEF =1

Define o numero de harmonicos a serem utilizados no calculo do cam
po geomagnetico e e o criterio para a selecao da rotina de modelagem geo
magnetica. Para o valor 1 toma-se o modelo do dipolo magnetico (sub-rotina
DIPOLO). Para os valores de 2 a 10 usam-se as sub-rotinas desenvolvidas

por Lopes et alii (1983). 0 valor maximo permitido e 10.
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5 - EXEMPLO DE USO DO PROGRAMA AUXILIAR

Uma vez acionado o programa auxiliar ORB/ATIT/HELP por meio
de:

RUN $ (ORBAT) ORB/ATIT/HELP ,

o programa inicia um dialogo interativo com o usuario. A Figura 2 mostra

um exemplo.



= 17 =

RSCIRBAT)IIRB/ATIT/HELPIFILL FILCZCKTIND=NISKsTITLE=ARQ,FILETYPE=7)
JRUNNING 0139

[EEEE R NR A TE NCA U ssssrnnns

ESTE PRUGHAMA CRIA O ARGUIVC DE CADOS OF ENTRADA
CUJO NOME POR DEFAULT SEFA JCADOS/ATIT/LNIRADAD. N3
CASO DE SE DESLJAR DUTRO  NUYE PARA  TAL ARCUIVJ DE
ENTRADA » O USUARIO DEVE REUEFINI-LO E¥ TEMPO 0E EXE-
CuCAD, ATRAVES DO  FILES. TAMBEM APRESENTA  VALORES
PHE-DEFIVIDOS PUR CEFAULT. CUMPRE AQ  USUARIOQ V0D
FICA-LAS CUNFOURME SUAS CCNDICDES UE SIMULACAU. AS IN-
FORMACOES MDDIFICADAS SERAQ NODVAMENTE APRESENTADAS
CONFIRMANOOD AS ALTERACOES. AS INFORMACOES SERAQ LI-
DAS EM FORMATO LIVRE.

PARA PRUOSSEGUIR, DIGITE:

0 PARA NAD ALTERAR AS INFORMACUJES
1 PARA  ALTERAR AS INFORMACOES

AGUAHDE A CONFLIGMACAD SEMPRE QUE ALTERAR.

a% JOSCRVACAD
SUGERE=-SE QUL AS ALTERACOES NO ARQUIVOD DE 0ADOS
SEJAM REALIZADAS ATRAVES DFSTE FRUGRAMA.

ENTER O 10 CONTINUE.
82
0

EXISTE ARQUIVJ DE CADIS DE ENTRADRCSIV=1/NAOD=0),
0
ALTERACAQ UE INFORMACOESCSIM=1/NAC=0).
1
ENTRE 0 = CUNTINUAR»

1 = MODIFICAR VALOR.
[EMPO MAXIMO DE cpPuU (SEG) € 920 )
90.0»
0
FLAG DE ATUALIZACAC (GRS
0.0
0
GRAVIDADECO)»Me INERCIA THANSV. (KC-M*e2)(7.31)
C.0r 931,
0
MOM, INERCIA - ELxD S/IN - (KG*M=2) ( 10.0 )
10.0»
0
PARAMEIRO P (Mast, /OHM) ( 1925.89 )
1925.865.
0
MOM. MAGNETICO RESICUAL  (AzMarx?) ( =0.6 )
=0.6r
1

Fig. 2 - Entrada de dados para o programa ORB/ATIT/HELP

(continua)



NOVO VALUR?Z.
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-«587

ALTERACAQ UEzs =Gabr PARAZ, =D.5E7»

MONM. MAGNETTICO BARINA (AxMae?) C 0.0 )
6.0,

0

POLARICACE MAGNTTICA (=1»Cr 1! «c o
CaOr

0

DLA v ML S ’ ( 21,6,1929 )
21.0r 6.0+ 1789.00

1

NOVO VALOR?.

31.1-,1589

ALTERACAD LEz» 21.0» e 1939.Ce FARA:, 31.Cs 1.0+
HORA ’ MIN r G C 0.,0,0 )
0e0r 0.0r U.Cr

1

NOYO VALGR?Z.

4e15.0

ALTERACAD DEzs 0u.0s QaUs CGaCe PARAZ, 6.0» 15.0» 0.C»
SEMI-EIXJ MATAOR H) ( 7128278.0 )
7128278400

rorarre

ENTRE 0 = CONTINUAR»

T -
1

NOVD VALUR?Z.
7o781v72
ALTERACAD UE=z»
EXCENTIR
0.0

1

NOVO VALOR?.,
0.04238
ALTERACAD DE:z»
INCLINACAD
25.00»

1

NOVO VALORZ2.
23.828
ALTERACAO DE:»
LONG. DO AdDO
G.76L63,

0

ARGUMEANTO D4
12.2060

0

ANOMALLA

0.0+

0

ASCENCAD
108.23»

0.0

2940~

PERIGEU
MEDLA
RETA

]
DECLINACAD
26439,
0
VELOC.
180.0»
0

ANG. 00

7128278.0»
I C1 DADOE

PARA:,

PARA T,

ASCENDENTE (GRAL)

E1X0 DE ROTRCAQ (RPM) (

MODIFICAR YALOR»

PARAz, 707817240

C 0.0

C. G428,
(GRAU)

23.828»

( 6.7463 )
(GRAU) C 12.26 )
(GRAU) (
(GRAUD ( 1¢3.23 )
( 24.39%9 )

(GRAU)

1°C.0 )

Fig. 2 - (continuacao)

193%9.0»
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TEMPO INICI AL (50 6) 0
0.0,

0

TEMPD FINAL (5E0) 6000
6000.0»

0

PASSO INTEGRACAD (586D C 30
30.00

1

NOVO VALUR?,

200

ALTERACAD UE:» 30.0s PARAZ, 200.G»

PASSA IMPRESSAU N C NeF.INT ) C 1}
l'OF

0

METDDO DE INTEGRACAD (2=RR4573=RKTRB) ( 3
3.00

G

TOLERANCIA DO INTEGRADOR (FIXC=C) « 0
0.0»

0

TRUNCAMENTU bOs HARMONICOUS 1
1.0

0

FET=4.0 PT=1.1 IC=244

Fig. 2 - (conclusao)
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Em seguida, o programa cria um arquivo cujo nome, por "default',
e DADOS/ATIT/ENTRADA (ver Secao 4), que sera utilizado como arquivo de entra

da do programa simulador de
0 arquivo criado para 0 exem

TEMPO MAXIMO DL CPU (S0G) C 27
90.0.

FLAG DE ATUALTIZACAD (0
0,

GRAVIDADEC(D)»M. INFRCIA THANGV. (KC.Mex2)(9.31
0r 7.31,»

MOM., INERCIA = ELX0 SPIN = (KCs*F2) ( 10.0
10.0+»

PARAMETRO P (Meal4/0HM) ( 1925.49
1925.865,

MM, MAGNETICO RESTIDUAL  (Askee?) ( =0.h
=0.567,

MOM. MAGNETICO HOBINA (Axhsa?) C 6.0
b0+

POLARIDADE MAGNETICA (=1s0,11 (0
0.0

DLaA » MES ’ AND ( 21,6,19489
31.0, 1.0, 1989.0»

HARA ’ MIN . SEG C 0s0en
4.0rs 150+ 0.0+

SEMI-EIXO MALOR (Ml ( 7128278.0
7078172.0,

EXCENTRICIDADE ( 0.9
0.04238,

INCLINACAD (GRAU) ( 25.0
23.828,

LdNae DO NODU ASCENDENTE (GRAU) { 4.74563
Lo7463,

ARGUMENTO DO PERIGEU (GRAU) ( 12.26
12.26»

ANOMALIA MEDIA (GRAL) € 0.0
0.0,

ASCENCAQD RETA (GRAU) { 103.23
108.23»

DECLINACAD (GRAU) ( 24.39
26.39,

VELUC. ANG. DU FIXU UE RCTACAO (RPM) ( 180.0
180.0»

TEMPD INICIAL (SLG) CC
0.0G»

TEMPO FINAL [SEG) ( 6000
6000.0,

PAS50 [NTEGRACAD (SLG) C 3D
200.00

PASSO IMPRESSAD N C NaPLINE ) 1
1.0+

METODO DE INTEGRACAU (2=RKLS; I=Rx78) ( 3
3.

TOLERANCIA 00 INTEGRADOR (FIXJ=0) G0
0.0

TRUNCAMENTOD DOsS HARMONICOS 1
1l

Fig. 3

atitude ORB/ATIT (ver Secao 6).
plo apresentado na Figura 2.

- Arquivo DADOS/ATIT/ENTRADA

a Figura 3 mostra
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6 - PROGRAMA SIMULADOR DE ATITUDE

Uma vez construido o arquivo de dados de entrada (pelo usuario,
ou utilizando o programa auxiliar ORB/ATIT/HELP conforme descrito na Secao4),
executa-se o programa simulador de acordo com o comando:

RUN $ (ORBAT) ORB/ATIT

Inicialmente o programa simulador 1e o arquivo de dados DADOS/
ATIT/ENTRADA e gera um boletim informativo sobre estes dados de entrada e das
decisoes, conforme as orientacoes dadas pelo arquivo. Para que o boletim se
ja listado na impressora, ao inves de na tela do terminal, deve-se redefinir
FILE FILE6(KIND=PRINTER), complementando o comando de execucao acima. Se o
nome do arquivo de dados gerado pelo usuario ou pelo programa ORB/ATIT/HELP
nao for o "default", i.e., nao for o arquivo DADOS/ATIT/ENTRADA, deve-se rede
finir o arquivo no inicio da execucdao, adicionando aos comandos de execugao o

seguinte comando:
FILE FILE9(KIND=DISK,TITLE=novo-nome ,FILETYPE=7).

Durante o processamento sera criado e preenchido um novo arqui
vo, com o nome, por "default", de DADOS/ATIT/SAIDA, contendo os resultados da
simulacao, os quais podem ser lidos em formatacao livre. O nome deste novo ar
quivo tambem pode ser redefinido, atraves do FILE 60, obedecendo os criterios
de geracdo de arquivos em disco, ou seja, definindo a especie (KIND=DISK), o
seu novo titulo (TITLE=novo-nome-da-saida) e o tipo de arquivo (FILETYPE=7).
Este arquivo de saida contera num registro as seguintes 12 variaveis na mesma
sequencia e em formato livre:

DATA JULIANA MODIFICADA, TEMPO (seg), TEMPO SIDERAL (rad), ASCENCAO RETA
(rad) ,DECLINACAO (rad),VELOCIDADE ANGULAR (rad/seg) e os ELEMENTOS KEPLE
RIANOS (Semi-eixo maior em metros e angulos emradianos) na sequencia:

SEMI-EIXO MAIOR,EXCENTRICIDADE, INCLINACAO, ASCENCAC RETA DO NODO ASCEN
DENTE, ARGUMENTO DO PERIGEU E ANOMALIA MEDIA.



- 97

7 - EXEMPLO DE USO DO PROGRAMA SIMULADOR DE ATITUDE

Uma vez acionado o programa simulador de atitude ORB/ATIT por

meio de:
RUN $ (ORBAT) ORB/ATIT ,
o programa le o arquivo de dados de entrada (ver Secao 4) e imprime inicial

mente um relatorio com a especificacao dos dados lidos. A Figura 4 mostra o

relatorio dos dados 1idos, gerado pelo arquivo exemplo da Secao 5.



KELATOKIO
kronapadn

ous
LR

TEMPO LE CPU MAX(SLG)

CARACTERISIICAS

UALDS
LERE S

- 23 -

Dt ENTRACA
e Msdkang

= 90.

DA SATELITE:

L = MOMENTUS DE INERCIA (KGeMa&Z) = X = IY = C.000
2 = PagaMEIROD P (MaeG/CHM) = 1925.890
3 - FMOM. MAG,. RESIDUAL (AxMesz) = =0.€0C
4 = MOFM. MAX. HOBINA (AaManZ) = 6.000
5 = POLARICALE MaG. BOHIN& (=L.0.1)= 0
DAaT4 0 /M /4 )2 174 127 1986
HORARTIO (HH:MM:SS): 0U: 0 O

ELEMENTIDS ORBITAILS:

SEMI EIXU MAIOR
EXCENTRICIDADF
INCLINACAC

ARG. NODD &SCENDENIE
ARG. PERICED
ANUMALIA MEDIA

ATITUCE
ASCENCAD RETA

CECLINACAC
VELOC. SPIN

CARRCTERISTTICAS

INICTAL:

(M)

(GiraU)
(GRay)
(GRAaL)
(GRAL)

10B8.2300 ¢
24.3900
1¢0.00C0 (

7129278.,000
c.00ccacc
25.0000
4.74E3
1c.26U0C
0.C0000

[ S | I TR [}

GRAU )
GRay )
REM )

DA INTEGHACAL:

1 = UAUDS PARA INTEGHRACAU
TEFPC INICIAL 0. (SEG)
TEMPO FINSL 300. (SEG)
PASSL INTEGR. i0. (SEG)
PaS50 IMPRESSHD L+0T1
METOLO DE INTEGRACADR RK 78
PASSU FIXO

2 = USO Ca suBRDTINA DIPDLC

Fig. 4 - Relatdrio dos dados de entrada

12

10.C00
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Em sequida, o programa processa os dados segundo a modelagem
desenvolvida (ver Secoes 2 e 3), e produz um arquivo de saida cujo nome
por "default", e DADOS/ATIT/SAIDA. A Figura 5 mostra um exemplo dos dados
de saida produzidos, os quais estao formatados de maneira a permitir a lei
tura em formato livre, com as 12 variaveis descritas na Secao 6.



CADJS/ATIT/SAIDA

47558
47558,
L7558,
47558
L7558,
47556,
L7558,
47558»
L7558,
47558,
L7558,
47558
47558,
47558,
L7558,
47558,
47558,
47558,
47558
47558,
&7 S558»
L7558,
47558,
L7558,
47558,
47558,
47558,
4LTS558»
L7558,
47558
47556,
L7558,

15300,
15500»
15700,
15900,
16100
163C0.,
16500,
16700
16900,
17100.
17300,
175GC»
L7700,
17900,
1d1C0»
18300,
18500,
18700~
18900,
19100.
193C0,
19500,
13700.
199C0.
201C0.»
20300,
205C0-
207G0.
20900,
211060,
21300.
21500,

(08/7277387)

3.337963,
3402543,
3417132,
3.43171c»
3.446300C.
3.46C885S,
3.47T5465 .
3.490053,
3.5C40637,
3.519222.
3533806
3.54835C,.
3.562974
3.577958.
3.5%2143,
3.606727,
3.621311+»
3.635895,
3.650430,
3.66506 4,
3.67904dr
3.654232,
3.7C8817
3.723401»
3.73799%,
3.752565.
3.767153,
3.7817 36,
3.756322
3.810906.
3.82549C,
3.840075»

1.3E8%70.

-288577.
1.8E89086,
l.8E900C1,
1.389C2%,
1.8E2051»
1.889073,
1.389C87»
l.2890C9S,
1.28910C.,
1.8E91G7»
1.8€69117»
1.38913C,
1.8E714S,
1.3€9158,
1.8€9168,
1.8E917%,
1.889182,
1.289192,
1.58920€,
1.8389226,
1-d4892465,
1.8E926E,
1.8€9261,»
1.3892¢e8,
1.889293,
1.2E9302,
1.8€931€»
1.8E2337,
1.8E9355,
[.3E9267,
1.889375,

C.b25t8bs
Ca42SEET,
0425675,
C.425663,
C.dZSELLS
2.425617»
Cali2S5594,
Ca42557€,
C.425583,
C.425556.
C.425955,
C.42556¢6.
Ca625575,
C.4L2558E.
0425594,
C.425599,
Colt2SECC,
C.425999,
C.425584,
C.t2E57C.
C.425551,
Cati25531»
Cat2S511,
Cat25494,
C.625482,
C.425477,
Cat25481»
C.t25491.,
C.4255C6»
0.425519»
C.425528,
0.425523,

Fig. 5 - Arquivo de dados de saida

18.349556.
12.349166»
18.3648639,
18.848033,
1E.3647406 4,
18.847021,
18.3846T703,
C.B46L39,
18.046149,
18.845791»
12.845381.
18.8446973,
18.844619,
1E.d44345,
18.644136,
1€.843945,
16.843717,»
15.a43417,
18.8643044,
1€.342634,
16342245,
18.341914,
18.841637»
18.541355.,
18.340991,
128.860438,
13.539913,
12.339334,
18.3338E58,
13.838696,
18.338168,
12.837768»

T07B172.C0,
70T78172.CG»
TOQ7TE172.00.
TOTB172.CC»
TOTE172.3G,
7078172.00.
7078172.00»
7078172.00»
7T078172.CC»
7T07T8172.00.
7078172.CCe»
7TG78172.0C»
TOrel1zz.ace.
TOTE172.00.
7078172.CC»
7078172.CC»
7078172.00.
7073172.0C.
TC73172.G5C»
TOTE172.C0»
707B8172.CC.
7078172.0C»
7O07EL172.0C»
7078172.0C,
TOTB1T2.C0.
TOT2172.0GC,
7078172.CC»
7078172.0C»
7078172.0C,
7073172.GC»
TQ78172.00.
7078172.G0.

9:5C AM THURSDAY,

C.C4238C,
G.C4238Ce,
C.062330,
C.C4238Ce
C.042380+.
C.042380,
C-Ckh2380»
0.C42380,
G.042330,
C.042380,»
C.CL2380,
0.042360.
C.CR23480C»
0.042380.»
C.C42380~»
C.062380,
0.C42380,
C.C4c38Cs
C.042380
C.042380,
C.C4Z2380Q,
C.Ch2380,
C.J42380,
C.C4238G.
C.0LZ23E0,.
0.042380,
C.C&42380»
C.C42380.
C.062380,
C.ChZ38Cs»
G.042380,
0.042380,

0.415877»
0-.41S877»
0.415877.
Cal1SB77»
C.415877»
C-415877.,
0-415877»
Cal 15877
C.415877,
0.415877»
C.L15877»
C.415877»
C.t15877
0.415877.
C.415877»
C.415877.,
C.415877»
0.415877,
C.a15877»
C.415877~
C.415877.,
Cab15877,
C.415877,
C.G15677»
0.415877.,
0.415877»
C.415877,
C.4L15877»
C.LlSB7T»
0.41SB77.
0.415877,
0.415377,

0.C82839.,
0.082581.
0.082323.
0.082065,
t.cB1807.,
0.081545,.
0.081291»
0.081033.
€C.C80775.»
0.08B0517»
C.080259»
C.C80CG1»
0.07%743,
C.C7548¢6,
0.C75228.
0.078970»
C.C7ET12»
C.078454,
0.C78196»
C.077538,
C.C77680,
0.0774L22 .
C.077164»
C.076906»
0.076648B»
0.076390,
C.C76133,
C.075875,
C.C75617»
G.075359.,
0.075101+»
C.074843,

AUGUST 27.

1987

Ca213977,
0.214426»
Ca214B75,
0.215324,
0.215773»
C.216222»
0.216671»
0.217120.
0.217565.
0.218B018+»
0-218467,
0.218916,
0.219365.
C.215814,
C.22C263,
0.220712»
C.221160,
6.221609,
0.222058»
C.222507.,
C.222956,
0.223405,.
C.223854
C.224303,
0.224752,
0.225201.
C.225€5C»,
0.226099.
C-2Z€548,
0.226997,»
0.2274kb»
C.227E95.

0.000C00-
C.212252»
0.424503.,
0.636755,
0.8490C7,
1.061258.
1.27351C»
1.485762Z,
1.698013.,
1.910265»
€+122517,»
2.33LT768»
2.54T02C,
2759272,
2.971523,
3.183775.
3.396027»
J.608278,
3.8B20530»
L.032781.
4245033,
Lo457285,
4569536,
Lh.BB1788,
5.09404¢C,
5.306291,
5518543,
5.73C795.
5.943046,
E.155298,
0-086366,
0.296616,
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