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MOTTA, G. B. Satédlites Estabilizados por Rotacdo e Torque De Radiacdo Solar Direta.
2011. N° 126. Trabalho de Graduagdo — Faculdade de Engenharia do Campus de
Guaratinguetd, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, 2011.

RESUMO

Este trabalho tem por objetivo analisar a influéncia do torque de presséo de radiacéo
solar direta (TPRS) no movimento rotacional de satélites artificiais estabilizados por rotagéo,
implementar numericamente estas solucdes e comparar os resultados com os dados reais dos
Satélites Brasileiros de Coleta de Dados — SCD1 e SCD2, fornecidos pelo INPE. Um modelo
matemético para o torque de presséo de radiacdo solar direta é apresentado, seus componentes
determinados em um sistema fixo no satélite e uma solucéo analitica para as equacfes do
movimento rotacional é proposta. E usada a solugdo do torque de radiagio solar direta para
um satélite cilindrico. Sdo utilizadas duas formas de abordagens, a primeira simplesmente
leva em conta a teoria proposta e a segunda introduz uma funcéo baseada na variacdo da
velocidade de rotacdo real para acompanhar a implementac&o, visto que o torque de pressao
de radiacéo solar direta ndo tem componente que atua na velocidade de rotacdo. Os resultados
de ambas as abordagens apontam que este torque tem pouca influéncia na ascenséo reta e
declinac&o do eixo de rotacéo, devido a pequena magnitude deste torque para o satélite com
as caracteristicas do SCD1 e SCD2. Para melhor vaidar a aplicagdo do modelo aqui
desenvolvido, sdo também analisados o desvio angular do eixo de rotacdo e o angulo de
aspecto solar. As comparagdes dos resultados das abordagens realizadas com os dados reais
acenam para uma coeréncia na teoria, podendo ser aplicada na predicdo do movimento
rotacional de satélites artificiais estabilizados por rotacdo munido de outros torques externos

além do torque de pressdo de radiacdo solar direta.

PALAVRAS-CHAVE: Torque de Pressiio de Radiacdo Solar. Angulo de Aspecto Solar.
Erro de Apontamento. Satélites estabilizados por rotacéo.



MOTTA, G. B. Spin-Stabilized Satellites and Pressure of Direct Solar Radiation Torque.
2011. 126 f. Trabaho de Graduagdo — Faculdade de Engenharia do Campus de Guaratingueta,
Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, 2011.

ABSTRACT

The aims of this work are to analyze the direct solar radiation pressure torque (TPRS) in the
rotational motion of spin-stabilized artificial satellites, to numerically implement these
solutions and to compare the results with real data of the Brazilian Satellite Data Collection —
SCD1 and SCD2, supplied by INPE. The mathematical model for this torque is determined
for a cylindrical satellite, and the components of this torque are determined in a fixed system
in the satellite. An analytical solution for the spin motion equations is proposed, in which
TPRSD does not affect the spin velocity of the satellite. Two approaches are adopted in the
numerical implementation of the developed theory: the first one considers the proposed theory
and the second introduces a variation in the spin velocity based on its rea variation. The
results obtained indicate that the solar radiation pressure torque has little influence in the right
ascension and declination axis of rotation due to the small dimension of the satellite and
altitude in which it is found. To better validate the application of the presented theory, the
angular deviation of the spin axis and solar aspect angle were also analyzed. The comparison
of the results of the approaches conducted with real data show good precision in the theory,
which can be applied in the prediction of the rotational motion of the spin-stabilized artificial
satellites, when others external torques are considered besides the direct solar radiation

pressure torque.

KEYWORDS: Direct solar radiation pressure torque. Solar Aspect Angle. Pointing Error.
Spin-stylized artificial satellite.
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1 INTRODUCAO

O sucesso de missdes espaciais envolvendo satélites artificiais depende da posicéo e
orientacdo em gue estes se encontram NnoO espago, PoiS 0S veiculos espaciais carregam
instrumentos a bordo, 0s quais precisam ser posicionados e direcionados com muita precisao.
Assim, conhecer a atitude do satélite, bem como comandar uma atitude desgjada, sdo
indispensaveis para 0 bom desempenho da missGo a que ele se destina. Porém, a acéo
continua de forgas oriundas do meio onde os satélites orbitam, influencia significativamente
no movimento destes, ou sgja, na atitude e na Orbita destes satélites.

Assim, uma andlise da atitude de satélites na presenca de torques externos torna-se
necessario, 0 que pode ser realizado através da determinagdo de solucgdes para as equacdes do
movimento rotacional, nas quais sdo incluidas as parcelas dos torques ambientais. Neste
trabalho o enfoque é dado aos satélites estabilizados por rotacdo (para 0s quais o eixo de
rotacdo se alinha com o eixo de maior momento principal de inércia) sob atuacdo exclusiva do
Torque de Pressdo de Radiacdo Solar (TPRS). Os demais torques ambientais (Torque de
Gradiente de Gravidade, Torque Aerodinamico, Torques Magnéticos) ndo sdo aqui
considerados, apesar de poderem afetar significativamente a atitude do satélite. Estes torques
jA foram considerados em diversos trabalhos anteriores, destacando-se as abordagens
analiticas aplicadas em satélites estabilizados por rotacdo nos trabalhos que consideram a
atuacdo isolada de cada torque (QUIRELLI, 2002; ASSIS, 2004; GARCIA, 2007,
CHIARADIA, 2007; CHIARADIA, 2010) ou considerando a influéncia conjunta de todos
eles (PEREIRA, 2011).

Quirelli (2002) apresenta uma abordagem analitica para a propagacéo da atitude de
satélites artificiais estabilizados por rotacéo, em Orbita eliptica, considerando a influéncia de
torques magnéticos. E utilizado o modelo de vetor de dipolo inclinado para o campo
geomagnético e 0 método da média é aplicado para determinar o torque ao longo de um
periodo orbital. Observa-se que o torque magnético residual ndo afeta 0 modulo da velocidade
de rotacdo, contribuindo somente para as variagOes temporais da ascensdo reta e declinagdo
do eixo de rotagéo. O torque magnético devido as correntes de Foucault causa um decaimento
exponencial no médulo da velocidade de rotagdo. As simulagdes numeéricas que sdo realizadas

apresentam uma boa concordancia entre a solucéo analitica obtida e o comportamento real do
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satélite, dentro das limitagdes da abordagem analitica realizada. Zanardi, Quirelli & Kuga
(2005) também discutem esta abordagem.

Assis (2004) apresenta uma abordagem analitica para a propagacdo de atitude de
satélites artificiais estabilizados por rotacdo em Orbita circular com a inclusdo do torque
residual. O modelo de quadripolo € utilizado para descrever o campo magnético da Terra,
sendo aplicado o método da média para determinar o torque médio em um periodo orbital. A
partir da solucdo analitica apresentada é possivel observar que o torque magnético residual
contribui para a deriva e precesséo do eixo de rotagéo.

No trabalho desenvolvido por Garcia (2007) é apresentado uma abordagem analitica
para 0 movimento rotaciona de satélites artificiais estabilizados por rotacdo, considerando os
satélites em Orbita eliptica e a influéncia do torque magnético residual. A diferenca principal
deste trabalho com de Assis (2004) estd no fato da érbita do satélite ser eliptica, 0 que acarreta
em expansdes analiticas na excentricidade orbital e na anomalia media. Comparacdes dos
resultados obtidos nesta abordagem e nas abordagens de Assis (2004) e Quirelli (2002) foram
realizadas, considerando os dados dos satélites brasileiros de coleta de dados. Os principais
resultados desta abordagem foram também apresentados em Garcia, Zanardi & Kuga (2009).

O trabalho desenvolvido por Chiaradia (2007) determina a magnitude do Torque de
gradiente de gravidade levando em consideracdo a variacdo desta magnitude em relacéo a
altitude e aos momentos principais de inércia do satélite. A influéncia deste torque no
movimento rotacional de satélites estabilizados por rotacdo € analisada para satélites de
pequeno e médio porte em Orbitacircular.

Chiaradia (2010) faz um estudo sobre o torque aerodinamico aplicado no movimento de
satélites estabilizados por rotacdo com o intuito de obter as solucbes analiticas para as
equacbes de movimento. Neste trabalho é avaliada a variagdo da magnitude do torque
aerodindmico com a altitude, a qual esta relacionada com a densidade atmosférica em cada
ponto da Orbita do satélite, e sdo determinadas solugdes analiticas para as equagdes do
movimento, incluindo parcelas do torque aerodindmico. AplicacOes sdo redlizadas para os
satélites brasileiros SCD1 e SCD2, os quais se encontram a uma altitude aproximadamente
700 km, de modo que a magnitude do torque aerodinamico é pequena, sendo peguena a
influéncia deste torque no movimento rotacional destes satélites.

Pereira (2011) apresenta uma abordagem analitica para o0 movimento rotaciona de
satélites artificiais estabilizados por rotagdo, considerando os satélites em orbita eliptica e sob
influéncia conjunta do torque aerodinamico, o torque de gradiente de gravidade, o torque

magnético residual e o torque magnético devido as correntes de Foucault. Modelos
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matemati cos sao apresentados para todos os torques e os componentes médios de cada torque
sd0 determinados para um intervalo de tempo de um periodo orbital. Aplicagdes séo
realizadas para os satélites SCD1 e SCD?2 através de duas abordagens. Os resultados mostram
uma boa concordancia entre os valores obtidos pela teoria e os dados fornecidos pelo Centro
de Controle de Satélites do INPE na primeira abordagem (com atualizacéo diéria dos dados)
para um periodo de 40 dias. Para a abordagem sem atualizacdo diéria dos dados, os resultados
mostram-se adequados apenas por trés dias de simulagdo. Sdo também verificados o erro de
apontamento (desvio do eixo de rotagdo calculado pela teoria com o eixo de rotacéo real) e o
angulo de aspecto solar, sendo gque os desvios obtidos encontram-se dentro das precisdes
requeridas para as missdes destes satélites.Resultados parciais desta abordagem sdo discutidos
em Zanardi et al (2011).

Assim este trabalho da continuidade aos estudos ja desenvolvidos, apresentado uma
andlise dainfluéncia do TPRS no movimento rotacional de satélites estabilizados por rotagéo.
O modelo matemético para o TPRS foi desenvolvido por Zanardi (1993) para um satélite em
orbita eliptica, utilizando variaveis de Andoyer (LUM & BLOCH, 1999) para descrever o
movimento rotacional, com aplicagdo para um satélite cilindrico circular. Neste trabalho, o
model o é adaptado para um satélite estabilizado por rotacdo em Orbitacircular.

O TPRS ¢é causado pela Forca de Pressdo de Radiacéo Solar, a qual é gerada pelo
continuo fluxo de fétons que se chocam com a superficie do satélite. A transferéncia de
momento dos fotons para o satélite origina a Forca de Radiagdo Solar. Nesse trabalho serd
considerado um satélite de forma cilindrica, em orbita circular, com a forca de radiagéo solar
oriunda apenas da incidéncia direta da luz solar sobre a superficie do satéite. E também
admitido que o satélite esta sempre iluminado, ndo incluindo nas equagdes do movimento a
funcdo sombra da Terra, associada a fase da Orbita em que a Terra produz uma sombra sobre
o satélite de modo que a forca de pressdo de radiagdo solar direta se anula (VILHENA DE
MORAES, ZANARDI, 1997). O modelo para o0 TPRS foi desenvolvido por Zanardi (1993)
utilizando varidveis de Andoyer (LUM & BLOCH, 1999) para descrever a atitude de um
satélite qualquer. Salientase diferenca neste trabalho € que a atitude € descrita por angulos de
Euler e aplicado para um satélite estabilizado por rotacdo

As equacbes do movimento rotacional de satélites estabilizados por rotagdo sdo
descritas em termos do modulo da velocidade de rotagdo (W), da ascensdo reta (a) e da
declinacéo do eixo de rotacdo do satélite (o). Neste trabalho € considerado que a 6rbita do
satélite ao redor da Terra é conhecida, aproximada inicialmente pela orbita Kepleriana, sendo

posteriormente incluidas as principais variagdes devido ao achatamento da Terra. Estas
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equacbes do movimento dependem dos componentes dos torques externos atuantes no
satélite, expressas em um sistema fixo no satélite, no qual o eixo Oz coincide com o eixo de
rotacdo do satélite.

No desenvolvimento deste trabalho, os componentes médios do TPRS sdo incluidos
nas equacdes do movimento rotacional e jalevam em conta os principais efeitos do TPRS
sobre a atitude do satélite. Estes componentes médios sdo obtidos pela média do torque
instantaneo em um intervalo de tempo de um periodo orbital.

A andlise da dindmica do movimento rotacional dos satélites aqui realizada envolve
também o estudo do comportamento temporal do erro de apontamento (desvio angular entre o
eixo de rotacdo real e o eixo de rotacdo calculado pela teoria proposta), que sera representado
por n, e do angulo de aspecto solar (angulo entre o eixo de rotagéo e a direcdo de incidéncia
do Sol), que sera representado por . Estas analises contribuirdo para validar a abordagem
analiticarealizada.

1.1 Objetivos

Andisar a influéncia do torque de pressdo de radiagdo solar direta no movimento
rotacional de satélites artificiais estabilizados por rotacdo. As componentes do torque de
radiac8o solar direta deverdo ser determinadas no sistema fixo no satélite e uma solucéo
analitica para as equagdes do movimento rotacional devera ser proposta. Aplicacdes seréo
feitas para os dados reais dos Satélites Brasileiros de Coleta de Dados— SCD1 e SCD2.

1.2 Judtificativa e M otivacéo

Solucdes analiticas para as equagdes do movimento rotacional de satélites estabilizados
por rotacdo ja foram determinadas em trabalhos anteriores (QUIRELLI, 2002; ASSIS, 2004;
GARCIA, 2007; CHIARADIA, 2007; CHIARADIA, 2010), considerando outros torques
externos (gradiente de gravidade, aerodindmico, magnético residual e magnético induzido).
Assim este trabalho estard complementando os projetos anteriores. Com a inclusdo deste
torque em conjunto com 0s demais torques externos a solucéo analitica devera representar de
modo maisreal o comportamento do satélite no espago.

Os resultados a serem determinados poder@o ser Uteis em analise de missdes espaciais

do Brasil.
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O software MATLAB que serd utilizado nas simulagdes numéricas € adequado para
diversas aplicactes, podendo ser utilizado por um aluno de bacharelado em Fisicaem diversas
&reas dafisica

1.3 Sequéncia do trabalho

Na sequéncia deste trabalho sdo apresentados no Capitulo 2 os Satélites Brasileiros de
Coleta de Dados SCD1 e SCD2, e seus dados que ser&o utilizados nas aplicagdes da teoria
desenvolvida, através da comparacdo dos resultados obtidos pela teoria com o
comportamento real destes satélites.

No Capitulo 3 sdo introduzidos os sistemas de coordenadas e a relacdo entre eles, as
guais seréo necessarias no desenvolvimento do trabal ho.

O Capitulo 4 introduz o TPRS e os diversos parametros envolvidos no modelo deste
torque. Os componentes médios do TPRS no sistema de referéncia fixo no satélite,
necessarias nas equacdes do movimento, sdo também determinados.

No Capitulo 5 sdo determinadas as equacfes do movimento rotacional de um satélite
estabilizado por rotagdo, para as quais sdo obtidas solucgdes analiticas quando o TPRS atua.

O Capitulo 6 apresenta a determinacdo do erro de apontamento e do angulo de aspecto
solar, em termos da ascenséo reta e declinacéo do eixo de rotagéo do satélite, respectivamente.

No Capitulo 7 é realizada a implementacdo numérica das solucBes analiticas para
ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotacdo com os dados dos satélites SCD1 e SCD2.
Como as aplicagdes da teoria desenvolvida séo realizadas para um intervalo maior do que um
periodo orbital, os elementos orbitais sdo atualizados levando-se em conta as principais
influéncias do achatamento da Terra. Na abordagem aqui realizada todos os dados de atitude e
oOrbita sdo atualizados a cada 24 horas com os dados fornecidos pelo Centro de Controle de
Satélites do INPE (CCS). O comportamento temporal do erro de apontamento e angulo de
aspecto solar é também avaliado para essa abordagem. Também sdo realizadas comparactes
entre as médias de erros relacionadas com os componentes da atitude do satélite, erro de
apontamento e do angulo de aspecto solar. E proposta e redizada ainda uma segunda
abordagem onde se faz variar a velocidade de rotacdo introduzindo uma funcéo baseada no
comportamento real da velocidade de rotagdo. Ao fim sdo comparados os dados das duas
abordagens.
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Finalmente no Capitulo 8 sdo apresentadas as conclusdes e comentérios finais sobre o
trabal ho desenvolvido.
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2 OSSATELITESBRASILEIROSDE COLETA DE DADOS

Os Satélites Brasileiros de Coleta de Dados SCD1 e SCD2 podem ser considerados
como 0s dois marcos mais importantes das atividades espaciais brasileiras, pois foram os
primeiros a serem concebidos, projetados e fabricados no Brasil (WINTER & PRADO, 2007).
Estes satélites possuem o eixo de rotagdo nomina alinhado como eixo de maior momento
principal de inércia, ou sgja, sdo satélites estabilizados por rotacdo e sdo adequadas para
aplicacdo dateoria analitica aqui proposta.

A missdo do SCD1 e SCD2 consiste, basicamente, em retransmitir, em direcdo as
estacOes receptoras (estagdes de rastreio de Cuiaba e Alcantara, no caso), os dados obtidos por
uma rede de Plataformas Autométicas de Coleta de Dados Ambientais (PCD) distribuidas ao
longo do territorio nacional. Cada plataforma, apos coletar os dados relativos a sua aplicacéo
especifica, transmite-os na banda de frequéncia UHF, em aproximadamente 400 MHz.
Quando o satélite passa sobre a regido de visibilidade (alcance das antenas) da estagdo, 0s
sinais das plataformas que se encontram visivels ao satélite sGo captados e retransmitidos a
estacdo onde os dados sdo gravados. Apds a passagem do satélite, estes dados sdo
transmitidos ao Centro de Controle de Missdo, em Cachoeira Paulista, onde, entdo, séo
processados e distribuidos aos usuarios para suas analises e pesquisas.

O contato entre o sistema de controle de solo e um satélite € estabelecido pelas estagdes
de rastreio, quando o satélite passa sobre a regido de visibilidade (alcance) de suas antenas.
Durante periodos de visibilidade (ou passagens do satélite), o sina transmitido pelo satélite é
captado pela antena da estacdo, sendo estabel ecido um enlace descendente de comunicacéo. O
sinal recebido contém as informagdes (dados) de telemetria que revelam o estado atual de
funcionamento do satélite. Uma vez estabelecido o enlace descendente, a estacdo estabelece
também um enlace ascendente, que € utilizado para envio de telecomandos (comandos para o
satélite), e execucdo de medidas de rastreio (disténcia e velocidade), utilizados para
manutencdo e operacdo do satélite.

O SCD1 e o SCD2 foram injetados em Orbitas semelhantes, aproximadamente
circulares, com altitudes da ordem de 750 km e com 25° de inclinagdo em relac&o ao plano do
equador. Esses satélites realizam aproximadamente um total de 14 érbitas a cada 24 horas.
Destas 14 passagens diérias, devido a inclinagdo do plano orbital, em média, apenas 8
passagens consecutivas sdo visiveis pela estacdo de Cuiaba, que € a estacdo de rastreio

primaria utilizada no controle. Deste modo, a cada 24 horas, ocorre um intervalo de tempo
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correspondente em média a 6 Orbitas (aproximadamente 10 horas) em que ndo ha passagens
de um dos satélites sobre Cuiaba. Os parémetros orbitais do SCD2 foram projetados de
maneiratal que seu ciclo diério de passagens consecutivas por Cuiaba fosse complementar ao
ciclo de passagens do SCD1, a fim de que o periodo diario em que ndo ha passagens de um
satélite segja coberto pelo outro.

O SCD1 foi lancado em 9 de fevereiro de 1993 as 14:42:20 UTC e foi colocado em
oOrbita pelo langador norte-americano Pégasus. Neste veiculo langador o satélite € transportado
fixo a um avido até um determinado ponto, onde € liberado, apds alguns segundos de queda
livre seus propulsores sdo acionados, iniciando-se o lancamento(ORLANDO, LOPES &
KUGA, 1997; WINTER & PRADO, 2007). Este satélite foi lancado com rotacdo de 120rpm,
ndo possui controle de oOrbita e tem sua atitude estabilizada inercialmente por rotacéo que
decai ao longo do tempo sob o efeito de torques ambientais, notadamente o torque magnético
residual e os gerados pelas correntes de Foucault. Em 2002 0 SCD1 apresentava ainda uma
rotagcdo de 50 rpm (WINTER & PRADO, 2007).

O SCD2, segundo satélite de coleta de dados, projetado, construido e operado em oérbita
pelo INPE, foi langado em 22 de Outubro de 1998, também pelo lancador norte-americano
Pégasus (KUGA, ORLANDO & LOPES, 1999; WINTER & PRADO, 2007). Exatamente as
22:12:57 horas (horario de Brasilia) ocorreu a separagéo entre o satélite e o Ultimo estagio do
lancador, concluindo o lancamento com éxito e garantindo a continuidade do Programa de
Coleta de Dados Ambientais. Aproximadamente 12 segundos ap0s a separacdo entre o satélite
e 0 Ultimo estégio do foguete lancador, 0 SCD2 entrou na regido de visibilidade (alcance) da
estacdo de rastreio de Alcantara. A antena da estacdo imediatamente captou o sinal
transmitido pelo SCD2, o que indicava que o transmissor de telecomunicacdes de servico do

satélite, que deveria ser automaticamente ativado durante a separacéo, estava ativo.

Este satélite foi lancado com rotacdo de 120rpm, ndo possui controle de Orbita e tem sua
atitude estabilidade autonomamente em torno de 32rpm, através de um sistema de controle de

rotagéo autdbnomo.

As Tabelas 2 e 3 apresentam os dados de atitude do SCD1 e SCD2 fornecidos pelo
Centro de Controle de Satélite (CCS) do INPE para o intervalo de tempo considerado nas
simulagdes a serem realizadas. Para 0 SCD1 os dados fornecidos pelo CCS referem-se ao
inicio da vida do satélite, com data inicial de 24 de julho de 1993 as Oh GMT, durante o qual

0 SCD1 experimentou um forte decaimento de cerca de 5rpm em 40 dias. Para 0 SCD2 foi
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escolhido um periodo arbitrério, durante o qual foram executadas manobras de reorientacéo
de atitude do eixo de rotagdo, com datainicial de 01 de fevereiro de 2002 asOh GMT.

Tabela 1 - Dados de 6rbita para o primeiro dia de simulacdo

Dados SCD1 SCD2

Diadasimulagdo  24/07/1993 01/02/2002
Semi-eixo maior 7139615,83 m 7133679,70 m

Excentricidade 0,00454 0,00175
Inclinagdo 25° 25,01°
Ascensdo retado
nodo ascendente 260,43° 88,30°
Argumento do
perigeu 260,23° 288,21°

Anomaliamédia 102,89° 300,03°
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Tabela 2 — Dados do satélite SCD1 fornecidas pelo CCS/INPE, sendo « - ascensdo reta do eixo derotacdo, o -
declinacgo do eixo de rotagdo do satélite, W - velocidade de rotagéo.

Dia-SCD1 aee (°)  Sivpe () Winpe (rpm)
1 24/7/1993 234,1000 77,3000 90,8100
2 25/7/1993 233,7400 77,6900 90,7100
3 26/7/1993 233,5400 78,0900 90,6200
4 27/7/1993 233,5300 78,5000 90,5200
5 28/7/1993 233,7300 78,9300 90,4200
6 29/7/1993 234,1400 79,3500 90,3300
7 30/7/1993 234,8300 79,7800 90,2300
8 31/7/1993 235,8000 80,2000 90,1200
9 1/8/1993 237,1200 80,6000 90,0200
10 2/8/1993 238,8200 80,9900 89,9100
11 3/8/1993 240,8900 81,3400 89,8100
12 4/8/1993 244.,0400 81,8600 89,5400
13 5/8/1993 246,6200 82,1200 89,3500
14 6/8/1993 249,5300 82,3300 89,1600
15 7/8/1993 252,7400 82,4800 88,9700
16 8/8/1993 256,1500 82,5800 88,7900
17 9/8/1993 259,7000 82,6000 88,5900
18 10/8/1993 263,2000 82,5600 88,4100
19 11/8/1993 266,5500 82,4400 88,2200
20 12/8/1993 269,7000 82,2800 88,0300
21 13/8/1993 272,5400 82,0600 87,8500
22 14/8/1993 275,7500 81,8500 87,6100
23 15/8/1993 277,4500 81,6200 87,4200
24 16/8/1993 278,9000 81,3700 87,2400
25 17/8/1993 280,0900 81,1000 87,0600
26 18/8/1993 281,0100 80,8200 86,8800
27 19/8/1993 281,7400 80,5300 86,7100
28 20/8/1993 282,2400 80,2300 86,5400
29 21/8/1993 282,5700 79,9300 86,3700
30 22/8/1993 282,7000 79,6400 86,2100
31 23/8/1993 282,6700 79,3500 86,0400
32 24/8/1993 283,5000 79,2200 85,8800
33 25/8/1993 283,0100 78,9500 85,8000
34 26/8/1993 282,4300 78,7000 85,7300
35 27/8/1993 281,7600 78,4800 85,6600
36 28/8/1993 281,0100 78,2700 85,5800
37 29/8/1993 280,1800 78,0800 85,5100
38 30/8/1993 279,2900 77,9100 85,4400
39 31/8/1993 278,3400 77,7800 85,3700
40 1/9/1993 277,3600 77,6700 85,3100
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Tabela 3 — Dados do satélite SCD2 fornecidas pelo CCS/INPE, sendo que os dias destacados representam a
ocorréncia de controle de atitude.

Dia-SCD2 avpe (°)  Sivpe () Winpe (rpm)
1 1/2/2002 281,7200 62,7400 34,5700
2 2/2/2002 281,5300 62,9499 34,5900
3 3/2/2002 281,3800 63,2019 34,6100
4  4/2/2002 281,2800 63,4429 34,6300
5 5/2/2002 280,0500 63,3900 34,6300
6 6/2/2002 280,0600 63,4747 34,6200
7 7/2/2002 280,0900 63,5517 34,6200
8 8/2/2002 280,1300 63,6142 34,6100
9 9/2/2002 280,1800 63,6780 34,6100
10 10/2/2002 280,2500 63,7348 34,6000
11  11/2/2002 280,3100 63,7863 34,6000
12 12/2/2002 278,7100 63,4700 34,4800
13  13/2/2002 278,7300 63,5146 34,4200
14  14/2/2002 278,7400 63,4636 34,3700
15 15/2/2002 278,7400 63,4090 34,3100
16  16/2/2002 278,7200 63,3570 34,2600
17  17/2/2002 278,6800 63,3160 34,2000
18 18/2/2002 278,6300 63,2964 34,1400
19 19/2/2002 278,5700 63,2926 34,0800
20 20/2/2002 278,5000 63,3014 34,0200
21 21/2/2002 278,4200 63,3170 33,9600
22 22/2/2002 278,3300 63,3421 33,9000
23 23/2/2002 278,2300 63,3590 33,8300
24  24/2/2002 276,6000 61,2200 33,6900
25 25/2/2002 276,4200 61,1443 33,6900
26 26/2/2002 276,2000 60,9304 33,5500
27 27/2/2002 275,9400 60,7028 33,4800
28 28/2/2002 275,6400 60,4678 33,4000
29 1/3/2002 273,7500 59,4002 33,4300
30 2/3/2002 273,3900 59,1207 33,4100
31 3/3/2002 272,9700 58,8507 33,3800
32  4/3/2002 272,5200 58,5730 33,3500
33 5/3/2002 271,6300 58,2500 33,3400
34 6/3/2002 271,1400 57,9950 33,3600
35 7/3/2002 270,6300 57,7446 33,3800
36 8/3/2002 270,0700 57,5159 33,4000
37 9/3/2002 269,4900 57,3094 33,4200
38 10/3/2002 268,8700 57,1157 33,4400
39 11/3/2002 268,2400 56,9538 33,4600

N
o

12/3/2002 267,8400 56,7966 33,5100
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3 SISTEMASDE COORDENADAS

Neste Capitulo sdo introduzidos os sistemas de referéncia que serdo utilizados durante o
desenvolvimento deste trabalho, bem como as matrizes de rotacdo que os relacionam. As
matrizes de rotacdo sdo definidas em termos de conjuntos de angulos de Euler, que envolvem
os elementos orbitais (longitude do nodo ascendente (¢2), inclinagdo orbital (l), anomalia
verdadeira (v), argumento do perigeu (w)), a ascensdo reta («) e declinacdo do eixo de rotacéo
(0) do satélite e a velocidade rotacdo do satélite (W).

As matrizes de rotagdo que relacionam os diversos sistemas de referéncia so utilizadas
para determinar os componentes do TPRS no sistema fixo no satélite, 0s quais S80 necessarios

nas equacdes do movimento rotacional de satélites estabilizados por rotacéo.

3.1 Sistema de Coor denadas Geocéntrico

O sistema de coordenadas denominado geocéntrico, representado por O’ XY Z, possui
sua origem no centro de massa da Terra, com o plano de referéncia O’ XY paralelo ao plano
do equador terrestre, com o eixo O’ X apontando na direcdo do ponto vernal (interseccéo do
plano da ecliptica com o plano do equador terrestre), o eixo O’ Z na diregdo do polo norte e o
eixo O'Y forma o sistemadextrégiro. Os vetores unitérios deste sistema sdo representados por
I,],K (BATE, 1971). Este sistema esté representado na Figura 1.

Figura 1 — Representacdo do sistema geocéntrico O’ XY Z
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3.2 Sistema de Coor denadas Equatorial

Neste sistema OXYZ, representado na Figura 2, a origem coincide com o centro de
massa do satélite O e 0s eixos sdo paraelos aos do sistema geocéntrico (KUGA, FERREIRA
& GUEDES, 1987). Assim o0s vetores unitérios deste sistema também sdo representados por
LK.

Figura 2 — Representacdo do sistema equatorial OXY Z

3.3 Sistema de Coordenadas do Satélite

O sistema do satélite Oxyz (KUGA, SILVA & GUEDES, 1987) possui sua origem no
centro de massa do satélite O, com o eixo Oz na direcdo do eixo de rotagdo do satdlite (k),
com 0 plano Oxy sendo perpendicular a Oz, com o eixo Ox ha interseccéo de Oxy com 0
plano equatorial OXY e o eixo Oy formando o sistema dextrogiro. O plano Oxy € chamado de
plano de rotaco e 0s vetores unitérios deste sistema sdo representados por 1, f, k. Este sistema
esta representado na Figura 3, juntamente com o sistema equatorial, onde também estéo
representados os angulos da ascensfo reta o e declinagdo 6 que expressam a posicao do eixo
de rotagdo em relacdo ao sistema equatorial, sendo definidos por:

o —angulo que a projecao do eixo de rotacdo k no plano OXY formacom o eixo OX;;

J- angulo que o eixo de rotacso k forma com o plano OXZ.



Figura 3 - Sistema equatorial (X,Y,Z), sistemado satélite (x,y,z), ascensdo reta («) e declinagdo (J) do eixo de
rotacéo Oz

3.4 Sistema de Coor denadas Principal

O sistema de coordenadas principal Ox*y*z* tem sua origem no centro de massa do
satélite e possui seus eixos coincidentes com as diregdes dos eixos principais de inércia do
satélite. Se considerarmos que o0 eixo Oz* esta associado com 0 maior momento principal de
inércia do satélite, entdo o eixo Oz do sistema do satélite é coincidente com o eixo Oz* deste

sistema. Os versores deste sistema s3o representados por *, j*, k*.

3.5 Sistema de Coordenadas Or bital

O sistema orbital 0'xgyszg possui sua origem no centro de massa da Terra O’ e esta

associado com o movimento translacional do satélite em torno da Terra, sendo que o plano
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0'xgys coincide com o plano orbital, o eixo 0'xg esté na direcéo radia (que une o centro de
massa da Terra ao centro de massa do satélite), 0'zg € perpendicular ao plano orbital e O'yg
forma o sistema dextrogiro. Os vetores unitérios deste sistema sdo representados por i, js, k.

Este sistema esta representado na Figura 4, juntamente o sistema geocéntrico e 0s
angulos de longitude do nodo ascendente(Q), argumento do pericentro (®), inclinagdo orbital

(I) eanomalia verdadeira (v).

Figura 4 - Sistema Geocéntrico (O’ XY Z) e Sistema Orbital (O’ XgysZy).

3.6 Relacbes Entre Sistemas de Coor denadas

Neste item serfo introduzidas as matrizes de rotacdo que relacionam os diversos
sistema de coordenadas.
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3.6.1 Sistema de Coordenadas Equatorial e do Satélite

Na Figura 3 observamos que o sistema do satélite Oxyz (com versores i, j, k) é obtido
do sistema equatorial OXYZ (com versores],],K) por uma seqiéncia de duas rotacdes
(KUGA, SILVA & GUEDES, 1987):

- (o - 270°) no eixo OZ;

- (90° —8) no eixo Ox;

de modo que arelacdo entre estes dois sistemas € dada por:

i 1 0 0 —sen(a) cos(a) O I (3.2)
<j> = (O sen(8) cos (6)) . <—cos () —sen(a) 0) AT
k 0 —cos(6) sen(d) 0 0 1 K
ou sgja
i i
<f> =0 f (3.2)
k K
com
—sen(a) cos (a) 0
Q, = —cos(a) sen(§) —sen(a)sen(é) cos (J) (3.3)

cos(a) cos (6)  sen(a)cos (6) sen(d)

Logo substituindo a equagdo (3.3) em (3.2) e efetuando os produtos, tem se que 0s
vetores unitérios do sistema do satélite sdo expressos no sistema equatorial atraves de:

i =sen(a)] + cos(a)f
j = —sen(8)cos(a)l - sen(8)sen(a)] + cos(8)K (3.4)
k = cos(8)cos(a)] + cos(8)sen(a)] + sen(8)K

Na determinacdo dos componentes dos torques externos ao longo deste trabalho muitas

VEZes serd necessario representar os versores do sistema equatorial em termos do sistema do
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satélite. Como a matriz de rotac&o € ortogonal, ou sgja, suainversa é igual a sua transposta, a

partir da equacéo (3.2) tem-se:

i (3.)
= Q1t <f>
k

Deste modo os vetores unitarios (I, ], K) podem ser representados em termos dos

=) S~

vetores unitérios do sistema do satéite (i, j, k), utilizando a transposta da matriz Qi, através
de

[ = —sen(a) i - sen(8) sen(a) j + cos (8) cos (a) k
J = cos(a) i - sen(8)sen(a)j + cos(8) sen(a)k (3.6)
K = cos8j + send k

3.6.2 Sistema de Coor denadas Geocéntrico e Orbital

O sistema orbital (Figura 4) relaciona-se com o0 sistema geocéntrico através dos
elementos orbitais (longitude do nodo ascendente (Q) a inclinagdo orbital (1), e a latitude
verdadeira (v + )), ou segja, o sistema orbital (com versores i, js, kg) € obtido do sistema
equatorial (versores I,],K) através da segiiéncia de angulos de Euler 3-1-3, ou sgja sdo
necessarias trés rotagdes consecutivas:

| -rotagdode Q noeixo OZ;

[l -rotagdo del no eixo intermediario OX’;

[l - (w+V) noeixo Ozs.

Realizando as trés rotagOes necessarias encontramos a rel agdo expressa por:
s
j s | =0Q;
kg

=)~ ~

(3.7)
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onde

(@2)11 (@212 (@213
Q=1 (g2)21 (g2)22 (q2)23

(92)31 (q2)32 (q2)s3 (38)
e
(q2)11 = co s() cos(w+Vv) — sen (£2) sen(w+V) cos (I)
(g2)12 = sen () - cos(w+V) + cos () - sen(w+V) - cos (I)
(q2)13 = sen(w+v) - sen (I)
(g2)21 = —cos (Q) - sen(w+Vv) — sen (Q) - cos(w+V) - cos (I)
(q2)22 = —sen(Q) - sen(w+v) + cos () - cos(w+V) - cos (1) (3.9)

(q2)23 = cos(w+vV) - sen (I)
(92)31 = sen (Q) - sen (I)
(g2)32 = —cos (Q) - sen (1)
(92)33 = cos (I)

3.6.3 Sistemas de Coor denadas do Satélite e Orbital

A relaggo entre os sistemas de coordenadas orbital (is, js, ks) € do satélite (i, k) €

obtida utilizando as relagbes dadas nas Eqgs (3.5) e (3.7), de modo que:

Is e i
Jo | = Q0% j]=0Qs|J (3.10)
k k k

Efetuando os cdlcul os tem-se:

(@3)11 (@3)12 (@3)13
Qs =| (g3)21 (g3)22 (q3)23

(@3)31 (@3)32 (q3)33 (3.11)
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com

(q3)11 = —sen(a)[cos (Q)cos(w+Vv) — sen (Q)sen(w+Vv)cos (I)]

+ cos(a)[sen (Q)cos(w+V) + cos (Q)sen(w+v)cos (I)]
(q3)12 = —sen(8)cos(a)[cos (Q)cos(w+Vv) — sen (Q)sen(w+v)cos (I)]

— sen(6) sen(a) [sen (Q)cos(w+V)

+ cos (Q)sen(w+v)cos (I)] + cos(§)sen(w+v) sen(])
(g3)13 = cos(8)cos(a)[cos (Q)cos(w+v) — sen (Q)sen(w+v)cos (I)]

+ sen(d)sen(w+v) sen(!)

+ cos(8) sen(a) [sen (Q)cos(w+V) + cos (Q)sen(w+v)cos (I)]
(q3)21 = sen(a)[cos ()sen(w+v) + sen (Q)cos(w+v)cos (I)]

+ cos(a)[—sen(Q)sen(w+V) + cos (Q)cos(w+v)cos (I)]
(q3)22 = sen(8)cos(a)[cos (Q)sen(w+V) + sen (Q)cos(w+v)cos ()] (3.12)

— sen(6) sen(a) [—sen(Q)sen(w+v)

+ cos (Q2)cos(w+v)cos (I)] + cos(§)cos(w+v)sen (I)
(q3)23 = cos(6)cos(a)[—cos ()sen(w+v) — sen (Q)cos(w+v)cos (I)]

+ cos(8) sen(a) [—sen(Q)sen(w+vV)

+ cos (Q)cos(w+V)cos (I)]sen(d)cos(w+v)sen (1)
(q3)31 = —sen(a)[sen () - sen (I)] + cos(a)[—cos () - sen (I)]
(43)32 = —sen(8)cos(a@)[sen (Q) - sen (1]

— sen(8) sen(a) [—cos (Q) - sen (I)] + cos (1)
(93)33 = cos(8)cos(a)[sen () - sen (1]

+ cos(8) sen(a) [—cos (Q) - sen (I)]cos (I)

3.6.4 Sistemas de Coor denadas do Satélite e Principal

O eixo Oz do sistema do satélite € coincidente com o eixo Oz* do sistema
principal. Estes dois sistemas estéo representados na Figura 5, na qual pode se observar que o
sistema principa é obtido do sistema do satélite através de uma rotagdo no eixo Oz de um
angulo de rotacdo 0, ou sgja(PEREIRA, 2011):

~

) T
(f > = Q4 <1> (3.13)
k k*
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com

cos(6) —sen(8) O
Q4= (sen(G) cos (0) 0) (3.14)
0 0 1

Satelite

Figura5 - Sistema do satélite (Oxyz) e sistema principal (Ox*y*z*)
No instante inicial considera-se que os dois sistemas sdo coincidentes, de modo que o
angulo de rotacdo 6, entre 0 eixo Ox* do sistema principal e o eixo Ox do sistema do satélite,
no instante inicial € zero e a cada instante t € dado por

0= Wt (3.15)

sendo W a velocidade de rotacdo do satélite ao longo do eixo de maior momento principal de
inércia do satélite (I,).

3.6.5 Sistemas de Coor denadas do Orbital e Principal

A equacdo (3.10) fornece a relagdo entre o sistema orbital e do satélite, através da
matriz de rotacdo Qs. A equacdo (3.13) fornece arelagcdo entre o sistema principal e o sistema
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do satélite, através damatriz Qs. Assim arelacio entre o sistema orbital (is, s, ks) € principal

(.7 K" é determinada substituindo (3.13) em (3.10)(PEREIRA, 2011):

Com

a; a, as
A=|as as ag
a; dag Qg

temos assim:;

’iS == al’l\* + azj* + a3k*

~

Js = a,i* + agj* + aGE*

~

kS - a7’l\* + agj* + agié*
sendo

a; = (q3)11-cos(8) + (q3)12-sen(H)
a; = —(q3)11-sen(0) + (q3)12- cos(6)
az = (q3)13

as = (q3)21-c0s(0) + (q3)22-sen(H)
as = — (q3)21-sen(0) + (qz)z2- cos(6)
ag = (d3)23

a; = (q3)31-cos(0) + (q3)32-sen(6)
ag = — (q3)31-sen(0) + (q3)s2- cos(H)

as = (q3)33

(3.16)

(3.17)

(3.18)

(3.19)
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3.6.6 Sistemas de Coor denadas Equatorial e Principal

A equacédo (3.5) fornece arelacdo entre o sistema equatorial e do satélite, através da

matriz de rotagdo Q;. A equacdo (3.13) fornece arelacéo entre o sistema principal e o sistema
do satélite, através damatriz Q,. Assim arelago entre o sistema equatorial (I,/,K) e
principal (i*,j*, k*) € determinada substituindo (3.13) em (3.5):

* *

I { i
J =00 ({) =B <{) (3.20)
K k* k*
com
b, b, bs
b; bg by
Temos assim:

I = byi* + bj* + bsk*
J = bl + bsj* + bk (3.22)
K = b,i* + bgj* + bok*

sendo

b, = —sen(a)cos(8) — cos(a) sen(5)sen(H)

b, = sen(a)sen(0) — cos(a) sen(5)cos(H)

b; = cos(a) cos (6)

b, = cos (a).cos(8) — sen(a)sen(5).sen(6)

bs = —cos (a).sen(6) — sen(a)sen(d).cos(6) (3.23)
bg = sen(a)cos ()

b, = cos (6).sen(B)

bg = cos (&).cos(6)

by = sen(§)



4 TORQUE DE PRESSAO DE RADIACAO SOLAR DIRETA

Neste Capitulo sera introduzido um modelo matemético para o Torque de Pressdo de
Radiacdo Solar(TPRS) bem como serdo determinados os componentes desse torgue no
sistema principal e do satélite. O modelo matematico para o TPRS foi desenvolvido por
Zanardi (1993) para um satélite em Orbita eliptica, utilizando variaveis de Andoyer para
descrever 0 movimento rotacional, com aplicacdo para um satélite cilindrico circular. Neste
Capitulo 0 modelo é adaptado para um satélite estabilizado por rotagdo em Orbitacircular.

4.1 Conceito de Forca e Torque de Pressdo de Radiacéo Solar

A Pressdo de Radiacdo Solar € gerada pelo continuo fluxo de fétons que se chocam
com a superficie do satélite, podendo esta absorver ou refletir este fluxo. A taxa da quantidade
de movimento de todos os fétons incidentes na superficie do satélite origina a Forca de
Radiacdo Solar, a qual pode causar consideraveis perturbacbes em Orbitas de veiculos
espaciais de grande razdo area por massa, bem como pode gerar um torque (Torque de
Presséo de Radiacdo Solar).

As fontes importantes de radiacdo para um satélite terrestre séo apenas o Sol e a Terra.
A radiagcdo provida da Terra possui duas parcelas significativas: a radiagdo solar refletida
difusamente pela superficie da Terra, chamada de albedo terrestre, e aradiacéo terrestre, que é
a emissdo espontanea na faixa do infra-vermelho, proporcional a quarta poténcia da
temperatura absoluta da superficie terrestre. Quando € considerada apenas a radiagdo
incidente no satélite oriundos diretamente do Sol define-se a Pressdo de Radiacdo Solar
Direta.

A Forca de Pressdo de Radiacdo Solar Direta afeta principalmente a excentricidade e o
semi-eixo da Orbita do satélite. A sua variacdo € praticamente independente da altitude do
satélite: comega a predominar sobre a forga aerodinamica a partir dos 700 km. E grande a sua
influéncia nos satélites geoestacionérios (que se encontram aproximadamente 36.000 km de
altitude da superficieda Terra) (VILHENA DE MORAES, 1978).



Tanto o albedo quanto a radiacdo terrestre atuam quase que exclusivamente na vertical,
aumentando o semi-eixo orbital. A radiac8o terrestre é extremamente simétrica com relacéo a
vertical local, tornando a deteccéo dos seus efeitos bastante dificil e complexa

O albedo é cerca de 90% menor que a radiacdo solar direta a 700 km de altitude e a
radiaco terrestre € aproximadamente 93% menor que a radiacdo solar direta. Ambos
decrescem com o aumento da altitude (VILHENA DE MORAES, 1978).

Neste trabalho é considerado o torque devido a forca de pressdo radiacdo solar direta,
cujos componentes no sistema do satélite sdo introduzidos nas equacdes do movimento
rotacional de modo a analisar sua influéncia na atitude do satélite estabilizado por rotacéo,

considerando o satélite sempre iluminado.

4.2 Pressao de Radiagdo Solar

A taxa de variacdo de energia radiante por unidade de area é denominada fluxo de

energiaradiante. Ou sgja

d
dt P (4.1)
~ == "l

O fluxo de energia radiante incidente em um elemento de superficie a uma disténcia de
uma unidade astrondmica, que equivale a a= 1,49597870 x 10™ m, é chamado constante
solar. O valor atribuido para a constante solar é & = 1,353 kW/m?, com erro de +1,5%
(ZANARDI, 1993).

Como o fluxo de energia radiante é proporcional ao quadrado da distancia heliocéntrica,

5=5,(%) (4.2

onde R' é adistancia heliocéntrica da superficie atingida pelo fluxo.
Determina-se a Pressdo de Radiagdo Solar quando o fluxo de energia radiante for

perpendicular a superficie em questao:
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S
= 4.3
p=- (4.3)
onde c é avelocidade daluz.
Convém explicitar adistdncia R na expressdo acima, reescrevendo-a:
K
P =1 (4.9)

onde K = % =1,01 x 10"" kg m/s (ZANARDI, 1993).

4.3 Forcade Pressdo de Radiacéo Solar Direta

Considerando que uma parcela y de todos os fétons que chocam com a superficie €
refletida difusamente ou especularmente e a outra parte (1- ») é absorvida pela superficie e
novamente irradiada isotropicamente na vizinhangca do espaco; que Sy € o total de fotons
refletidos especularmente pela superficie; e que os fotons refletidos difusamente obedecem a
Lei de Lambert, havera uma expressdo para o Elemento de Forca de Pressdo de Radiac&o
Solar sobre um infinitesimal de area (dS) dada por (ZANARDI, 1993):

K

dF:—W

2
{[?)/ (1 —pB)cos(6;) + 4,8)/c052(0i)] i+ [(1 — By)cos (Bi)]ﬁ} (4.5)
onde y é o coeficiente de reflexdo total, 5 é o coeficiente de reflexdo especular, N é o vetor
unitério da direcdo normal a superficie, U é o vetor unitario nadirecéo de incidéncia do fluxo
de radiacdo solar sobre 0 elemento de superficie dSe 6; € o angulo de incidéncia, angulo entre

osversores 71 et como indicaaFigura6.



46

Figura 6 - Geometria daincidéncia daluz solar sobre o elemento de superficie.

Ent8o, a Forca de Pressdo de Radiacdo Solar sobre toda a superficie do satélite é dada
pelaintegral sobre toda a superficie do satélite naqual haaincidénciadaluz solar, ou sgja:

_ (12
= _j iz [?)/ (1 — B) cos(8;) + 4Bycos?(8)| A ds 4.6)
s R +[(1 — By)cos ()]

4. 4 Torque de Radiacdo Solar e Suas Componentes

O Torque de Pressdo de Radiacéo Solar (TPRS) em torno do centro de massa do satélite
(CM) devido aforca de pressio de radiacéo solar elementar dF é dada por:

dN =7 x dF (4.7)

em que I é o vetor posicdo de um elemento de area dS do satélite com relagéo a origem (CM)
de um sistema de referéncia, o qual esta fixado no satélite, como indicaaFigura7.
Portanto, realizando o produto vetorial e efetuando a integral sobre toda a superficie S

do satélite naqual haaincidénciadaluz solar, é obtido o TPRS total sobre o satélite:

_ (12
N = _f K [?)/ (1—pB)cos(6;) + 4ﬁycosz(9i)] XA ds 49)
s R +[(1 — By)cos (6))]7 x 1
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As equacdes dindmicas do movimento de satélite artificial necessitam dos componentes
dos torques em um sistema fixo no satélite, usualmente o Sistema Principal.

Este torque ndo € continuo, pois ele sb existe quando o satélite estd iluminado. A Terra
pode fazer sombra no satélite, bem como a disposi¢éo de seus componentes ou mesmo a sua
forma podem contribuir para isso. Para introduzir a descontinuidade do TPRS nas equacdes
do movimento, € utilizado uma funcdo auxiliar, chamada Funcdo Sombra (VILHENA DE
MORAES & ZANARDI, 1997), que ndo se enquadra no enfoque deste trabalho como
mencionado anteriormente.

Para obter as componentes do torque no sistema de eixos principais é preciso determinar
adirecdo de incidénciadaluz (0), adirecdo normal a superficie (i), o vetor posicdo (') do
elemento de &rea dS com relagéo ao centro de massa (CM) do satélite, o vetor de posicao ( = )
do Sol em relacdo ao elemento de area dS e o angulo de incidéncia (6;) entre U e N,
representando-o0s no Sistema de Eixos Principais do Satélite em termos de elementos orbitais
e da orientacéo espacial do satélite
(I, 6, v+ o, Q, a, 8) e elementos do posicionamento do Sol (ascensdo reta do Sol as,

declinagéo do Sal &¢). Paraisso algumas consideracdes sdo necessarias (ZANARDI, 1993):

1 Como as dimensdes do satélite sGo extremamente pequenas em relacdo a

—

distancia satélite-Sol, entdo consideraremos que o vetor posicéo R éo préprio vetor R, que
une o Sol ao CM do satélite;

Figura 7 - Posicionamento do CM do satélite e do elemento de superficie em relacéo ao sol

2. I e A dependem da forma do satélite. Representaremos suas componentes no
Sistema Principal do satélite por:
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~ Ak Ax 7%
A =n,i" +n,j" +nsk

- 4.9
P =nd"+nj +nk" (4.9)
sendo 1%, j*, k* osversores do Sistema Principal;
3. Por conveniéncia é representado o vetor do Sol (ﬁ) em relacéo ao centro de

massa (CM) do satélite em termos do vetor que une a Terrae o Sol (R)) e o vetor que une o

CM do satéliteeao CM da Terra ("), como mostra a Figura 8.

Figura 8: Disposi¢éo dos vetores que unem o satélite, aterrae o sol

A partir daFigura 8 pode-se escrever:

R=R,—#
B} 4.10
R? =Rz +1'? — 27 - R, (4.10)

a) Vetor posicio do CM do satélite em relagio ao CM da Terra ()

Seja 0 Sistema Orbital (0',xs,ys zs) CUjos vetores unitérios sdo dado por s , js, ks e
seja 0 Sistema Principal, cujos vetores unitarios sdo ¥, j* e k*. Através da matriz de rotacdo
entre os dois sistemas, dada na equacéo (3.17), temos :

7 =1ty =1'(a 1" + apf* + azk”) (4.11)

a(1-e? .. . .. L. , .
onder = #{)S(Z) sendo a 0 semi-eixo maior, e a excentricidade da orbita e v é aanomalia

verdadeira, e (a;, a; e ag ) S840 as componentes da matriz de rotagdo dadas na equagéo (3.19);
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b) Vetor posicdo do Sol em relagdo ao CM da Terra (R )

Considerando o Sistema Equatorial e o Sistema do Satélite pode-se utilizar a matriz de
rotagéo entre o Sistema Principal e o Sistema Equatorial dada naequacdo 3.21, resultando em
(ZANARDI, 1993):

Rs = ag(Ryi" + Ryj* + R,k") (4.12)

onde

R, = b, cos(8;) cos(ag) + b, cos(8s) sen(ag) + bs sen(8)
Ry = b, cos(8s) cos(as) + bs cos(8s) sen(as) + bg sen(8s) (4.13)
R, = by cos(8s) cos(ag) + bg cos(Ss) sen(ag) + bg sen(ds)

sendo as € adistanciamédia entre o Sol a Terra, dada por:

as = 1,49597870 x 10tm (4.14)

os € aascensdo reta e os € adeclinacdo do Sol e by, i = 1,2,3,4,5,6,7,8 € 9, sdo 0s elementos
da matriz de rotagé&o entre o Sistema Equatorial e o Sistema Principal, dados pela equagéo

(3.21).

Logo 0 médulo de R é determinado por:

R? = a;? + 1'% + 2r'ag(a; R, + ayR,, + a3R,) (4.15)

4. A diregdo (U) e o angulo (6;) de incidéncia da luz solar, representados nas

Figuras 6 respectivamente, séo dados por:

(Rs—7") (4.16)

= u,l* +uyf* +uk” (4.17)
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CUjas componentes s20:

1

Uy =5 (agRy, +1'a))t”
1

u, = ﬁ(aSRy +7'ay)j* (4.18)
1 1 7%

u, = E(aSRZ +1r'az)k

e

cos(;))=1-7n

cos(6;) = uyn, + uyn, +u,n, (4.19)
com ay, a, e ag 0s elementos da matriz de rotagdo, dados pela equacédo (3.19).
Todos os parametros ja estdo definidos no Sistema de Eixos Principais, substituindo
estes parametros na expressao (4.8) é obtido:
N = N,i* + N,j* + N,k* (4.20)

onde

(
uxf flgde + uxuy f (flgxy - gnxrz)ds
S S

+uyf f19,dS +uy2f(f1gyy — gnyr,)dS
5 s

-~

N, = _ﬁ< +uzf flgzds + u22 J (flgzz + gnzry)ds (4'21)
S S

'|'ux2 J flgxxds + uxuzj(flgxz + gnxry)ds
S S

+uyuzf [flgyz + g(nyry — nzrz)]dS
S



‘
uxf fzgde +ux2f(fzgxx +gnxrz)ds
S S

+uyf fzgde + uxuyj(fzgxy + gnyrz)dS
S s

~—

K
Ny _ﬁ< +uzf fZgzdS +u22f(f2.gzz - gnzrx)ds
S S
+uy,? f f29y,dS + uyu, f (fzgyz — gnyrx)dS
S S
+uxuzj [fzgxz + g(nzrz - nxrx)]ds
\ S J
)
uxf f3gxd5 +ux2f(f3gxx _gnxry)ds
S S
+uyf f29,dS + u,? J- (fggyy +gnyrx)d5
S S
R —
N, _ﬁ< +uz] f3gzds +uxuzj(f3gxz _gnzry)ds ¢
S S
+uyuzf(f39yz + gnzrx)ds + uzz j f3gzzdS
S S
+uxuyf [f3gxy + g(nxrx — nyry)]dS
\ S J
sendo que,
g=a-8y)

fi=nn, —nyn,

fz = TNy

— N7y

fz= TNy — NxTy
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(4.22)

(4.23)

(4.24)

(4.25)
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2y
Ix = ? (1 - ﬁy)nx
2y
9y = ?(1 _ﬁy)ny (4.26)
2y .
9z = ?(1 - ﬁy)nz
xx = 4PY. nxz
Iyy = 4.8)/-713/2
92z = 4By.n,’
(4.27)

4.5 Aplicacéo ao Satélite Cilindrico

Para aplicar as equacfes do torque deve-se conhecer as caracteristicas geomeétricas e
orbitais e os momentos principais de inércia do satélite. O modelo aqui apresentado é valido
para um satélite cilindrico, com raio o e atura h, com os momentos principias de inércia em
relacdo aos eixos x ey iguais (I =1ly) . O maior momento principal de inércia(l,) & em relagéo
a0 eixo z, sendo o eixo z perpendicular as bases do cilindro. Com isso, 0 CM do satélite
coincide com o0 seu centro geométrico. Admitindo-se também que o satélite estd sempre
iluminado. Os valores numéricos para a ascensao reta e na declinacdo do Sol sdo assumidos
conhecidos e fornecidos pelo ASTRONOMICAL ALMANAC (2011).

As superficies iluminadas do satélite cilindrico sdo a base (S;) e parcialmente a lateral
(S)(ZANARDI, 1993).
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Figura9 - Superficiesiluminadas do satélite cilindrico

Vamos analisar cada superficie separadamente, sendo que a representacéo de cada uma
delas pode ser feita em termo de coordenadas cilindricas no Sistema Principal (ZANARDI,
1993; VILHENA DE MORAIS & ZANARDI, 1997).

= Superficie S, (base)

Figura 10 - Coordenadas cilindricas paraabase (S,;) do satélite

Consideremos as coordenadas cilindricas (z, (o), &), como mostra a Figura 10. As

variagoes das coordenadas sdo as seguintes:

0<fY(o)<o (4.28)

0<&<2m (4.29)

(4.30)



Expressando N, e ; em coordenadas cilindricas:

. (4.31)

>
=

Il

&

7 = f1(0).cos(E).i* + f1(0).sen(E).f* +§l€* (4.32)

Portanto, a expresséo do TPRS paraabase (S;) fica (ZANARDI, 1993):

R ho
Niyx = R? (1= pBir1) E”O' UyUy

K h ) (4.33)
Nyy = _ﬁ(l - ,311’1)5770' UxUy
Ny, =0

E interessante observar que S e y1 poderiam variar no intervalo de tempo considerado,
porém é adotado valores médios fixos conhecidos para estes coeficientes para que possam ser

considerados constantes no processo de integragéo.

» Superficie S (lateral)

Figura 11- Esquematizacdo lateral iluminada S
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A superficie lateral iluminada (S) estd representada na figura 11. As retas que
tangenciam alateral do corpo cilindrico pelos pontos P e Q limitam aregido iluminada. Paraa
determinacdo destes, considera-se o plano que contém o eixo principa de inércia Oz e a
direcdo de incidéncia da luz solar (. Os pontos em que este plano tangencia a superficie
pertencem as essas retas, sendo P e Q os pontos na base do cilindro. O parametro 7 e a

variacéo de ¢ sdo dados por:

Uy
tan(z) = ™ (4.34)

P

r—90°< £< 74 90° (4.35)

Expressando f, e I, em coordenadas cilindricas:
fi, = cos(().i* + sen({) .j* (4.36)
7, = 0.cos().1* + o.sen() .j* + zk* (4.37)
onde—2<z<?2
2 2
Substituindo os termos das expressdes (4.36) e (4.37), a expressdo do TPRS para a
superficie lateral (S) fica(ZANARDI, 1993):

Npy = TRz 1- ﬁzyz)znazuyuz

K ho
NZy = ﬁ(l - .32]/2) ET[O' UxUy (4.38)
le = 0

A mesma observacdo feita para a superficie S; € valida para a superficie S,, ou sgja,
valores médios fixos serdo assumidos para £, € 7.

Entdo, o Torque de Radiacdo Solar Direta Total (TPRS) N sobre toda a superficie
iluminadado satélite cilindrico € dado pela soma das parcelas dos torques em cada superficie
SeS, ousga

N=N't"+N,/ j*+N, k& (4.39)

onde:
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, K ho L,
N, = —F(ﬁﬂﬁ - ﬁzyz)zﬂa Uy Uy (4.40)
, K h . (4.41)
N, = R4 (B1v1 — B2v2) E”U Uy Uy, (4.42)
N,/ =0
e
u, = (ast + r,al) (4.43)
u,” = (asRy +1'ay) (4.44)
u,* = (agR, +r'as) (4.45)

sendo que K =1,01 x 10" kgnv/s. @, @ €as, I', R, R, , R,, dados por (3.19), (4.11), (4.13),

respectivamente.

Observa-se que a componente no eixo Oz € nula. Isso se d& devido a simetria
geométrica e da distribuicdo de massa uniforme do satélite. Com isso, o satélite oscila em
torno deste eixo. Nota-se também que este torque pode se anular no caso 0 produto entre 0s
parametros de reflexd@o 4 e y, ) =1,2 forem iguais, sendo entdo um caso particular de reflexdo
especular total nas duas superficies.

Neste trabalho serdo consideradas apenas os componentes médios do TPRS, os quais
incluem as principais influéncias deste torque no movimento rotacional do satélite. Estes
componentes médios sdo obtidos pela média dos componentes do torque instantaneo em um
intervalo de tempo de um periodo orbital. As equac6es do movimento rotacional de satélites
estabilizados por rotacdo dependem dos componentes dos torques externos no sistema do
satélite e para a obtencdo do TPRS médio serdo utilizadas os componentes do TPRS aplicado
a um satélite cilindrico no sistema principal dado pela equacéo (4.39). Usando a inversa da

matriz Q,, apresentada em (3.14), o torgque instanténeo no sistema do satélite € dado por:

N =N i+N,j+N, k (4.46)
onde:

K h ‘ 4.47
Ny = =23 (Biv1 — Bava) 50wy (" cos(6) +uy"sen(6)) (@47

K h
Ny = ﬁ (ﬁlyl - ﬁzyz) ETL'O'ZMZ*(uy* Sen(e) - ux*COS(Q)) (448)
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N, =0 (4.49

onde K é uma constante, R a distanciaentre o satélitee o Sol, 8;, v;, B, e ¥y, S0 constantes
de reflexdo do satélite, u, ", u,* e u,” 0os componentes do versor da direcdo de incidéncia da
luz solar dadas pelas equactes(4.43), (4.44) e (4.45), h aaltura do satélite, o 0 raio do satélite

e 6 0 angulo de rotagéo.

4.6 Deter minacéo dos Componentes do Torque de Presséo de Radiacéo Solar
Médio

No desenvolvimento desta teoria € considerada a influéncia dos torques médios. O

TPRS médio é aqui representado por N,,,, com componentes N, Ny, e N,p, € € calculado

pelamédia do TPRS paraum satélite cilindrico, N, dado por (4.46), em um periodo orbital:

N 1 t0+T -
Np == f Ndt (4.50)
T to
sendo T o periodo orbital e tp 0 instanteinicial.

Para esta integracdo € necessaria uma mudanca de variaveis considerando o satélite em
oOrbita circular. Calculando a média na latitude verdadeiraw = w + v e utilizando relagbes do
movimento eliptico (BATE et al., 1971):

d 1.2
r2—=h, - dt=-—d® (4.51)
he
sendo r; o raio da érbita circular e h, 0 momento angular de translagéo.
Substituindo (4.51) em (4.50) temos:

- 1 (%", r?
N, == f N —d& (4.52)
0 he
Para 0 desenvolvimento da equacéo (4.52) € necessario que todos os termos do TPRS

instantaneo N estejam representados em termos de w. As variaveis a e 5 estéo relacionadas
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com o posicionamento do eixo de rotagdo em relagdo ao Sistema equatorial e sdo
independentes de @w ao longo de um periodo orbital do satélite. Os elementos 7., h; € 0S
angulos | e Q também podem ser considerados constantes em um periodo orbital. Assim é
necessario representar o angulo de rotacéo ¢, dado por (3.15), como funcéo de w. No entanto
no desenvolvimento dos componentes do TPRS, o éngulo 0 aparece somente na matriz dada
em (3.14), para redizar as rotacOes entre sistema de coordenadas do satélite e principal,
levando do primeiro ao segundo na aplicacdo do TPRS no satélite cilindrico e do segundo
para o0 primeiro para a obtencdo do TPRS médio. Sendo assim o0 angulo ¢ ndo aparece nas
componentes do TPRS em coordenadas do sistema do satélite.

Assim todos os termos dos componentes do TPRS em (4.50) estdo em termos da

latitude verdadeira w, e o TPRS médio no sistema do satélite pode ser representado por:

Npp = Ny &+ Ny + Ny & (4.53)

com

T h, (4.54)
1 r2m 2 (4.55)
N, =— j N, —dw
A S (4.56)
Nypm =0

sendo Ny, Ny, N, dados em (4.47), (4.48) e (4.49).
Os componentes N,, Ny, e N, sdo fungbes de a,d,Q,1e . Assm, apés varias

manipulacbes algébricas, as integrais das equactes (4.54), (4.55) e (4.56) se reduzem em

integrais de funcdes de w:
2 21
_ Tc Bc _
xm Th, .l(-) (Px(a)) dw (457)
2 21
_1.2B, o (4.58)
Nym = Th, fo ¢, (@) di (4.59)
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sendo
K h
B, = R* (Brv1 — B272) Enaz (4.60)
¢, (@) = GC'; + GC'; cos(w) + GC'3 sen(@) + GC'4 cos* (@) (4.61)
+ GC' sen(@) cos(@) + GC' ¢ sen?(@) '
¢, (@) = GC'7 + GC'g cos(@) + GC'y cos?(@) + GC'1y sen(@) cos(@) (4.62)

+ GC'y; sen(®) + GC'1, sen?(@)

emque GC'j, =1, 2,34,5,6,7,8,9, 10, 11 e 12, sdo constantes de integracdo apresentadas
no Apéndice A.
Integrando as equagdes (4.57) e (4.58), os componentes do TPRS médio é obtido:

GC
New = B (6Ca +7) (4.63)
GCy (4.64)
N, =B, (GC, + =2
g ( 2 ) (4.65)
N, =0
sendo
GC, = az*{[cos(a) cos(8) cos(ag) cos(8;)
+ sen(a) cos(8) sen(as) cos(ds) (4.66)
+ sen(6) sen(d;)][— cos(a) sen(d) cos(a,) cos(d) '
— sen(a) sen(8) sen(a,) cos(ds) + cos(d) sen(d,)]}
GC, = —1'*{sen(8)cos(8) cos?(Q-a) + sen(8)cos (§)sen?(I) (4.67)

+ sen(8)cos(8) sen?(Q-a)cos?(I) + sen(Q-a)sen(I) cos(I)}
GC,. = a*{[cos(a) cos(8) cos(ay) cos(8,) + sen(8) sen(5;)

+ sen(a) cos(8) sen(a;) cos(5s)][— sen(a) cos(ay) cos(ds) (4.68)

+ cos(a) sen(ag) cos(6,)]}

GCy = r'?cos(Q-a){cos(8)sen(Q-a)[1 + cos?(I)] + sen(8)sen(I)cos (D} (4.69)
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5 ABORDAGEM ANALITICA PARA ASEQUACOESDO MOVIMENTO

Neste Capitulo sdo introduzidas as equactes que descrevem 0 movimento rotacional
de um satélite estabilizado por rotagdo. Estas equacOes sdo analisadas considerando a
influéncia do TPRS. Uma solucdo analitica € proposta para estas equacdes, sendo valida para

um periodo orbital e paraum satélite em orbita circular.

5.1 Equagdes do movimento

Sgam Oxyz o sistema do satélite, com versores (i,7,k) e o OXYZ o sistema

equatorial, com versores (1, f, K) , jaintroduzidos no Capitulo 3.
O satélite é estabilizado por rotagdo, 10go o eixo de rotacdo alinha-se com o eixo de

maior momento principal de inércia (neste caso 0 eixo Oz do sistema do satélite), de modo

gue 0 momento angular L é expresso por:

L=1,Wk (5.1)

onde I, € o maior momento principal de inércia do satélite e W é o modulo da velocidade de
rotacdo do satélite.

Neste caso, as equagbes do movimento rotacional se reduzem a (KUGA, SILVA,
GUEDES,1987a):

N=—=I,—k+1L,W— (5.2)

sendoN o torque externo total atuante no satélite.

Utilizando a ascensdo reta a e a declinagdo & do eixo de rotacdo do satélite,
juntamente com a matriz de rotacdo que relaciona Oxyz e OXY Z, introduzida no Capitulo 3
pela equacdo (3.4), obtém se que (QUIRELLI, 2002):

k = cos(8) cos(a) I + cos(8) sen(a)J + sen(8) K (5.3

assim sera obtido:
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dk 5 1 5 f 8K il
dt [—sen(8)cos(a)] — sen(8)sen(a)] + sen( )K]E (5.4)

+ [—cos(8)sen(e)] + cos(8) cos() J | fz_i

Reagrupando os termos em (5.4) e utilizando novamente a equacéo (3.4), tem-se que :

a
7 =05 (&) i+ —] (5.5)

Substituindo a equagdo (5.5) em (5.2), as equagcbes do movimento rotacional se
reduzem a:

- da dé
N=1I, Wcos(6)al+lzwa] +1,

dw .

ar © (5.6)

Assim as equacOes do movimento rotacional de um satélite estabilizado por rotagdo
sdo dadas por (KUGA, SILVA & GUEDES,1987):

de N (5.7)
dt I, Wcos(6) '
ds N,

dt LW (5.8)
dw N,

em que Ny, Ny, N, sdo os componentes dos torques externos no sistema do satélite.

Os principais efeitos do TPRS no movimento rotacional podem ser determinados pelos
seus componentes médios em um periodo orbital. Estes componentes foram determinados nos
capitulos anteriores e sdo expressos em termos da ascensdo reta o e declinacdo ¢ do eixo de
rotacéo, dalongitude do nodo ascendente Q, dainclinagdo orbital | e da latitude verdadeira .
Com a substituicéo dos componentes do TPRS médio, dados por (4.63), (4.64), (4.65), tem-se
que:

da Nym

—_— = 5.10
dt I, Wcos(6) (5.10)
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ds Ny
— = 5.11
dt LW (5.11)
dw

o 5.12
- 0 (5.12)

A seguir serdo apresentadas solugtes para as equagtes (5.10) e (5.11), vaidas para um

periodo orbital. Observa-se que, devido o N,,,, ser nulo, a equacdo (5.12) tem por solucéo:

W =W, (5.13)

em que W, é o valor davelocidade de rotacdo no instante inicial.

Portanto o TPRS ndo afeta 0 modulo da velocidade de rotacéo do satélite, uma vez que €
considerado um satélite de forma cilindrica com doi momentos principais de inércia iguais
(Ix=1y).

O processo de integracdo das equacdes (5.10) e (5.11) é realizado para um periodo
orbital, considerando como solugdo inicial o caso em que 0s torques externos ndo Sao
atuantes, de modo que a, 6 e W sdo constantes. Durante este periodo orbital considera-se que
permanecem constantes os elementos orbitais: raio da érbita (ag), inclinacdo orbital (I) e a
longitude do nodo ascendente (£2). Com estas consideragcdes os componentes do TPRS médio
permanecem constantes durante o interval o de integracéo.

Na aplicacdo da teoria desenvolvida para um intervalo maior do que um periodo
orbital, os elementos orbitais devem ser atualizados levando-se em conta as principais
influéncias do achatamento da Terra, assm como devem ser atualizadas as parcelas dos

torques com os valores obtidos para «, 6 € W a cada periodo orbital.

5.2 Solucao analitica para a declinagdo do eixo derotacéo

Da equacéo diferencial apresentadaem (5.11) € possivel se obter uma solucdo analitica
para a declinagdo do eixo de rotac&o vélida para um periodo orbital.

Neste processo Ny, I,,e W sd0 constantes em relagéo ao tempo, e de acordo com a
equacdo (5.13) para a velocidade de rotacdo pode ser adotado o seu valor inicial, tem-se

entao:
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N
_ ym
=1 e+ 8o (5.14)

sendo 6, 0 valor da declinagdo do eixo de rotagdo no instante inicial.
Portanto o TPRS causa uma lenta deriva no eixo de rotagéo, associada a variagdo

linear no angulo de declinacéo.

5.3 Solucéo analitica para a ascensdo reta do eixo de rotacao

Substituindo agora a solucéo analitica da declinacdo do eixo de rotagdo, dada em
(5.14), na equacéo associada com a ascensdo reta do eixo de rotagdo, dada por (5.10), e

considerando (5.13) obtém-se:

da Nym
dc Ny (5.15)
IZ WOCOS (mt + 50>

cOM Ny, Ny, 1., € W, constantes.

Na integracdo da equacdo (5.15), inicialmente foi utilizado o conceito de secante, realizando
entdo os procedimentos necessarios para a integracdo da funcéo sec (INLM’/"t + 60). Apés a
z Vo

integracéo, o comportamento temporal da ascenséo reta é dado por:

IZ WO Iz WO
Nym sec(dy) + tan(6y)

N. N
N, |5€c (ﬂt + 60) + tan (ﬂt + 60)
I + a, (5.16)

em que «,, € o valor daascensdo reta do eixo de rotacdo no instante inicial.
Portanto o TPRS causa uma lenta precesséo no eixo de rotagdo ao redor eixo inercial

OZ, devido avariagéo no angulo de ascensdo reta.



6 ERRO DE APONTAMENTO E ANGULO DE ASPECTO SOLAR

Neste Capitulo serdo determinados o erro de apontamento (desvio angular entre a
direcdo real e a direcéo calculada pela teoria da diregdo do eixo de rotagéo) e o angulo de
aspecto solar (angulo entre o eixo de rotacéo e a direcéo de incidéncia dos raios solares sobre
o satélite). O objetivo é validar a teoria desenvolvida e verificar a influéncia do TPRS sobre
estes dois parametros. Utilizando os angulos de ascenso reta o e de declinagdo 6 do eixo de
rotacéo (representados na Figura 8) podem ser computados o erro de apontamento e o angulo
de aspecto solar.

6.1 Erro de Apontamento

O erro de apontamento é dado pelo angulo n entre a direcdo do eixo de rotagdo

calculado k (utilizando os 8ngulos a e & obtidos pela teoria apresentada no capitulo anterior)

e a direcéo rea K' do eixo de rotacdo (CHIARADIA, 2010). Utilizando os dados dos
satélites fornecidos pelo CCS do INPE, anpe € dinpe pode-se determinar a direcéo real do eixo

de rotagédo K’ , como indicado na Figura 12.

Figura 12 - Esquematizac&o do erro de apontamento n: eixo de rotagéo real do satélite K ", eixode rotacéo

calculado k, sistema equatorial com versores (7, J, K) e sistema do satélite com versores (i, J, k).
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6.1.1 Calculo do Erro de Apontamento

O erro de apontamento € representado pelo angulo n, e seu valor pode ser determinado

pelo cdlculo do produto escalar entre os vetores unitarios K'e k, dados por (CHIARADIA,
2010):

cos(n) =K -k (6.2)

Para efetuar o produto escalar os vetores K'ek devem estar representados no mesmo

sistema de coordenadas. Pela Figura 12 pode-se observar que a direcéo do eixo de rotagéo real

~

K’ no sistema equatorial é dada por:

k' = [COS(360 - aINPE) Sen(90 - 6INPE)]i

— [Sen(360 - CZINPE) Sen(90 - 8”\”3[::)]]A + COS(90 — 6INPE)R (62)

Do mesmo modo a diregdo do eixo de rotagdo calculado k no sistema equatorial é
dada por:

k = [cos(360 — arprs) 5en(90 — Srprs)]f

. ~ 6.3
— [sen(360 — aprs) sen(90 — Srprs) 1) + c0s(90 — Srprs)K (6.3)

em que aprs € O7prs » SA0 aascensdo e reta e declinagdo do eixo de rotagédo calculados.
Aplicando propriedades de trigonometria, as equacdes (6.2) e (6.3) podem ser

colocadas naforma:

K" = cos(aypg) cos(6iype)l — sen(aypr) cos(Siype)f + sen(8iype)K (6.4)
e
k = cos(arprs) cos(8rprs)] — sen(arpgs) cos(8rprs)f + sen(Srprs)K (6.5)

Assim efetuando o produto escalar entre K'eFk tem-se
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-~

K k= cos(aypg) cos(Sinpr) cos(@rprs) cos(Srprs)
+ sen(6;npp)sen(Srprs) (6.6)

+ sen(a;ypg) cos(8;npg) sen(arprs) cos(8rprs) =Ty

Ent&o o valor do erro de apontamento n a partir das equacdes (6.1) e (6.6) € dado por:

n=arccos(I';) (6.7)

6.2 Angulo de Aspecto Solar

O angulo de aspecto solar é o angulo formado entre a direcdo de incidéncia dos raios
solares sobre o satélite e a direcdo do eixo de rotacdo do satélite. Neste trabalho o angulo de
aspecto solar € representado por . e esta representado na Figura 13.

A obtencdo do angulo de aspecto solar € de suma importancia para o bom desempenho
da missdo, pois os satélites carregam equipamentos que podem se danificar devido ao
superaquecimento causado pela incidéncia dos raios solares. Cada satélite possui uma faixa
angular 6tima em que esta incidéncia ndo prejudica os equipamentos a bordo. O estudo deste
angulo tem sido importante para o éxito da missdo dos dois Satélites de Coleta de Dados
Brasileiros (SCD1 e SCD2), sendo que os controles de atitude podem ser acionados para
realizar uma manobra de atitude sempre que necessario. Os satélites SCD1 e SCD2 sdo
satélites estabilizados por rotacdo e possuem o eixo de rotacdo coincidente com seu eixo
longitudinal (ZANARDI, PEREIRA & CHIARADIA, 2011).

A

Segja U o vetor unitério da direcdo de incidéncia dos raios solares no satélitee k o
vetor unitario da direcéo do eixo de rotagéo do satélite. Desprezando a atitude do satélite em
relacdo & Terra e adimensdo do satélite, adirecdo deincidéncia U do Sol sobre o satélite pode
ser assumida como sendo a direcdo Terra - Sol. Assim, como mostra a Figura 13, em relacéo
a0 Plano Equatorial o vetor {I é posicionado pela ascensdo reta do Sol a, e declinacdo do Sol
ds, sendo que a direcéo k é posicionada pela ascensfo reta e declinacéo do eixo de rotagao (

a e o respectivamente).
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Figura 13 — Esguematizacéo do angulo de aspecto solar ). eixo de rotacéo K ediregdo solar U em relacdo ao

sistema equatorial (7, f, K)

O satélite SCD1 possui 0 formato de um prisma octogonal do qual apenas a face
inferior ndo é recoberta por placas solares (WINTER & PRADO,2007). Esta face € usada pelo
sistema de controle térmico para dissipar calor e por esse motivo, aincidéncia de raios solares
nessa face ndo deve ocorrer. O angulo de aspecto solar y deve ser entdo, menor que 90°. No
entanto, a andlise térmica do SCD1, redlizada logo apds o langamento, revelou que poderia
ocorrer um superaguecimento da carga Util se o valor de  fosse menor que 60°. Considerando
esse vinculo adicional, afaixa de variacéo de y ficou restritaa

60°< y < 90°

O satélite SCD2 possui caracteristicas similares as do SDC1, mas o vinculo para o
angulo de aspecto solar € mais restritivo, sendo que os raios solares ndo devem incidir nos
painéis superiores e inferiores do satélite com um angulo maior do que 10°, o que limita a
variagao do angulo de aspecto solar &

80°< y < 100°.

As restricBes para 0o angulo de aspecto solar para os satélites SCD1 e SCD2 estdo

esguematizadas nas Figuras 14 e 15(CHIARADIA, 2010).
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Figura 14 - Restricdo para o angulo de aspecto solar parao SCD1

Figura 15 - Restricao para o angulo de aspecto solar para o SCD2.

6.2.1 Célculo do Angulo de Aspecto Solar

Para determinar o valor do angulo de aspecto solar y, considerando a direcéo de
incidéncia U do Sol sobre o satélite como sendo a diregdo Terra- Sol, é necessério conhecer

os vaores de a;, a, 6; € 0. Os valores de a; e 6, sdo valores ja tabelados dados por
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Astronomical Almanac (2011), apresentados no Apéndice B para o periodo de simulacéo, e

neste trabalho os valores « e 6 sdo os resultados obtidos nas simulagdes com o TPRS.

Como a direcgo de incidéncia da luz solar sobre o satélite é representada por U, e k é

0 vetor unitério do eixo de rotagdo, entdo o valor do cosseno de y pode ser determinado pelo

produto escalar dos vetores U e k ,

cos(y) =1 -k (6.8

Os vetores (I e k estéo esguematizados na Figura 13 e podem ser representados no

Sistema Equatorial, utilizando os angulos a, « , 65 € 0 atravésde (CHIARADIA, 2010):

k = [cos(360 — a) sen(90 — &)]I — [sen(360 — @) sen(90 — §)]f

+ cos(90 — 8)K (6.9)

i = [cos(360 — ay) sen(90 — §,)]1 — [sen(360 — a;) sen(90 — &)1

+ cos(90 — 6,)K (6.10)

Utilizando as identidades trigonomeétricas as igualdades acima podem ser simplificadas e o
produto escalar efetuado resultando em:

0 - k = cos(a) cos(8) cos(as) cos(8,) + sen(8)sen(8y)

+ sen(a) cos(8) sen(as) cos(8s) =T, (6.12)
Assim apartir de (6.8) e (6.11), 0 angulo de aspecto solar € dado por:
x, = arccos(I";) (6.12)

com 0°< y < 180° . O angulo de aspecto solar foi calculado utilizando os resultados

calculados e os dados fornecidos pelo CCS para os satélites brasileiros SCD1 e SCD2.
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7 SSIMULACOES NUMERICAS E RESULTADOS PARA OS SATELITES SCD1 E
SCD2

Neste Capitulo sdo apresentadas aplicagdes da teoria desenvolvida utilizando os dados
fornecidos pelo CCS/INPE para os Satélites Brasileiros de Coleta de Dados SCD1 e SCD2,
apresentados no Capitulo 2. O software MATLAB foi utilizado para a implementacéo
numeérica necessaria. Duas abordagens sdo realizadas.

Na primeira abordagem para ambos os satélites os elementos orbitais e de atitude sdo
atualizados a cada 24 horas com os dados fornecidos pelo CCS, sendo que o efeito principal
do achatamento da Terra esta incluido na longitude do nodo ascendente e na latitude
verdadeira. Como a solucéo analitica é vaida para um periodo orbital, os coeficientes sdo
recalculados a cada periodo orbital utilizando os valores calculados para a e 6. Os valores
calculados pela teoria para o € & sdo comparados com os dados de referéncia fornecidos pelo
CCSacada 24 horas. O periodo das simulagfes é de 40 dias para cada um dos satélites.

Na segunda abordagem é introduzida uma variagdo continua para a velocidade de
rotacéo ao longo de cada 24 horas de simulagdo, compativel com a observada nos dados reais
dos satélites SCD1 e SCD2. Esta variacdo foi adotada, devido ao fato da velocidade de
rotacdo ndo ser afetada diretamente pelo TPRS, uma vez que a componente N, deste torque é
nula. Nesta abordagem serd observado o comportamento de o e ¢ perante uma variagéo
continua de W, enquanto na primeira abordagem W permanece constante durante as 24 horas.

7.1. Algoritmo para Simulacéo Computacional

O algoritmo para cada simulacdo realizada foi adaptado de Pereira (2011) e pode ser
esquematizado daformaa seguir:

1 — Supondo dois dias consecutivos quaisquer (i e i+1), tem-se para esses dias os dados de
atitude e os elementos orbitais fornecidos pelo CCSINPE. Para a ascensdo reta tem-se o; €
ai+1, para declinagcdo tem-se 9; e di+1 € para a velocidade angular de rotacéo tem-se W, e Wi 1,
0 mesmo valendo para os elementos orbitais;
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2 — Ao longo de cada dia tem-se aproximadamente 14 periodos orbitais dos satélites SCD1 e
SCD2;

3—Sgam paracadadiai:

- n o indice que faz a contagem dos periodos,

- ai, o e W, osvaoresinicials,

- Oin, 0in €W, 0svalores para um periodo n;

4 — Utilizando as solucdes apresentadas nas equactes (5.14) a (5.16) tem-se para o0 primeiro

periodo, n=1:
N.
_ _ym
8i1 = LW, t+6; (7.1)

Ny [sec(&-,l) + tan(d; 1)
Aig = n

Ny | sec(8y) + tan(sy) 1+ (7.2)

Somente na segunda abordagem:
Na segunda abordagem a variagdo velocidade de rotacéo é feita a cada periodo orbital
admitindo um comportamento linear seguindo a equagéo:

comtigual aum periodo orbital, sendo que o indice m depende do satélite que é usado na
simulacéo e o indice j depende do dia da propagacdo. x™; € apresentado no Apéndice C para

cada satélite durante os 40 dias de simulacédo

5 — Atualiza-se a longitude do nodo ascendente e o latitude verdadeira, levando-se em
considerag&o ainfluéncia principal do achatamento da Terra:

Qi1 = Qi + Nt (7.4)
Wi1 = w; + Nyt (7.5)

Com tigua aum periodo orbital.

6 — Recalcula-se os coeficientes N, N, dados pelas equactes (4.63) e (4.64) para os

valoresdea; , di1, Qi1 € wi1;



7 — Calcula-se para 0 segundo periodo orbital (n=2):

N
Si‘z = IZ }];lr;lo t+ 6i,1

NXrnl sec(d;,) + tan(5;,)
Nym ! sec(8;1) +tan(d; 1) i

A =

Somente na segunda abordagem:

Wi,2 = Km]' t+ Wi,l

Comtigua aum periodo orbital.

8 — Repete-se 0 procedimento paran= 3, 4, 5,..., 14, obtendo-se no final:

N
ym
6i,n = t+ 6i,n—1

IZ WO
Ny sec(6;,) + tan(6; )

ai,n = n 6 5 + ai,n—l
Nym sec( i,n—l) + tan( i,n—l)

Somente na segunda abordagem:

Win = ij t+ Win

Comtigua aum periodo orbital.
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(7.6)

(7.7)

(7.8)

(7.9)

(7.10)

(7.12)

9 — Repete-se 0 procedimento com parcela de um periodo orbital que equivale a diferenca

entre o tempo de uma rotacdo da Terrae os 14 periodos orbitais do satélite, obtendo-se:

Nym

t + §;
IZ WO 1,14

5i,DTF =

(7.9)
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Nym , [sec(8prr) + tan(Sprr)

DTE = Ny | s0c(By10) + tan(8y0) | (7.10
Somente na segunda abordagem:
Wiprr = k75 t+ W14 (7.12)

Com t igual a parcela de um periodo orbital que somada a 14 periodos completa um dia, aqui

nomeada como DTF.

10 — Os resultados obtidos no passo 9, que fornecem os valores ai prr , 6iptr € Wipte , S80
entdo comparadas com ai+1 , 6i+1 € Wi fornecidos pelo CCS;

11 — O processo sereiniciaparaos diasi+1 e i+2, atualizando também todos os demais dados
necessarios fornecidos pelo CCS/INPE e se repete para todos os demais dias considerados, o

gue corresponde neste trabalho ai = 1, 2, 3, ..., 40.

7.2 Abordagem sem variagdo da velocidade de r otacao

Nesta primeira abordagem tanto os elementos orbitais quanto a velocidade de rotacéo,
ascensao reta e declinagdo do eixo de rotagdo sdo atualizados diariamente no propagador de
atitude desenvolvido incluindo o TPRS. Os resultados obtidos nas simulagdes séo comparados
com os dados fornecidos pelo CCS/INPE e analisados de modo a verificar se a precisao
requerida pelo INPE é atendida, o que corresponde aos erros angulares serem menores do que
0,5° e 0 erro em velocidade ser menor do que 0,5 rpm.

E importante salientar que o efeito do TPRS n&o ocorre apenas nas solugdes analiticas
paraa e d, mas também no propagador de atitude quando todos os coeficientes envolvidos nas

solugdes analiticas séo recal culados a cada periodo orbital.
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7.2.1 Resultadosparao SCD1

As simulagdes para 0 SCD1 foram realizadas para um periodo de 40 dias, com a data
inicial em 24 de julho de 1993. E assumido 0,1 como valor dos coeficientes de incidéncia
B, e B,, para o coeficiente y, é assumido 0,7 e paray, 0,5 e componente z do momento de
inércia é 13,00 kg.m?2. As dimensdes do SCD1 sdo 0,5 m de raio e 1,45 m de altura dados
fornecido por 1° SATELITE DE COLETA DE DADOS — SCD1 . Os angulos de ascensdo reta
e declinacéo do Sol foram obtidos do Astronomical Almanac e se encontram na Tabela B; do
Apéndice B . A TabelaC; do Apéndice C apresenta para a primeira abordagem e SCD1 os
valores numéricos do angulo de aspecto solar calculado com os dados do INPE, o angulo de
aspecto solar, a ascensdo reta e declinagcdo do eixo de rotagéo calculados na teoria. A Tabela
C, do Apéndice C apresenta os valores da diferenca entre estes dados e os fornecidos pelo

CCS/INPE, o erro de apontamento e as respectivas médias.

7.2.1.1. Ascensdo Reta e Declinagdo do Eixo de Rotagao

As Figuras 16 e 17 mostram o comportamento temporal da ascenséo reta e declinacéo
do eixo de rotagdo, comparados com os dados reais do satélite. As Figuras de 18 a 19
apresentam a diferenca entre os valores obtidos pela ssmulacéo para estes dois angulos e os
dados fornecidos pelo CCS/INPE.

Observa-se que, o comportamento da ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotacéo
calculados pela teoria se defasam da ascensfo reta e declinagéo do eixo de rotagdo reais para
todos os dias da simulagdo. A defasagem na ascensdo reta € muito maior, atingindo quase oito
vezes a precisdo requerida pelo INPE (0,5°), fazendo com que a média da diferenca sgja -
1,08° com um desvio padréo de 1,51°,visto na Tabela C, do Apéndice C.

No entanto, a variacdo da declinacéo do eixo de rotagdo permanece dentro da faixa de
precisdo do INPE, com a média no periodo sendo de -0,0092° com um desvio padréo de
0,28°.

Tanto na ascensdo reta quanto na declinagéo do eixo de rotagcdo hd umainversdo na qual
um dos termos é maior. A ascensdo retareal € maior que a calculada a partir do 5° dia, até por
volta do 33° dia, onde torna-se menor que o calculado. O mesmo acontece com a declinacdo

do eixo de rotagdo, que apresenta essa inversao a partir do 18° dia.
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Nas Figuras 18 e 19, nota-se um comportamento aparentemente periédico, que poderia
ser confirmado para um intervalo de tempo de simulagdo maior. Esse comportamento é mais
explicito na declinago do eixo de rotagdo, onde a média esta muito préxima de zero, sendo
gue ao passar pelo zero afuncéo tem ainversdo citada acima.

Assim a teoria se mostra adequada para a declinacdo do eixo de rotacdo nesta
abordagem para 0 SCD1.

Figura 16 — Ascensdo reta x tempo (SCD1)

Figura 17 — Declinac&o do eixo de rotacéo x tempo (SCD1)
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Figura 18 — Diferenca entre ascensdo reta cal culada e a fornecida pelo ccsinpe com média e desvios (SCD1)

Figura 19 — Diferenca entre declinagdo do eixo de rotag&o calculada e afornecida pelo ccsg/inpe com médiae
desvios (SCD1)
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7.2.1.2 Erro de Apontamento e Angulo de Aspecto Solar

O erro de apontamento (desvio angular entre eixo de rotagdo calculado e eixo de
rotacéo real) € calculado utilizando a ascenséo reta e declinacdo do eixo de rotacdo fornecida
pelo CCS/INPE para o periodo de 40 dias e os respectivos valores calculados pela teoria,
através da equacéo (6.7).

A Figura 20 mostra o comportamento do erro de apontamento para um periodo de 40
dias. Pode se observar que durante toda a propagacdo o erro de apontamento se mantém
abaixo da tolerancia requerida, ou seja, menor que 0,5°. A média e desvio padréo do erro de
apontamento assumem o valor de 0,37° +0,11° como mostra a Tabela C; no Apéndice C, o
gual esta dentro da tolerancia do INPE. Percebe se que apenas um ponto no dia 04/08/1993
ultrapassa 0,5°, mas como é um comportamento andmalo e ndo ha uma explicacéo aparente

paraisso, esse fato é desconsiderado.

Figura 20 — Erro de apontamento x tempo (SCD1)
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Os resultados das simulagbes do angulo de aspecto solar comparam 0s valores
calculados com os dados reais fornecidos pelo CCS/INPE e com os valores calculados com a
teoria, através da equacdo (6.12). Para este calculo é necessario conhecer a ascensdo reta e
declinacéo do Sol, aqui fornecidos pelo Astronomical Almanac para o intervalo considerado e
gue se encontram no Apéndice B.

O comportamento temporal do angulo de aspecto solar esta representado na Figura 21
para os dados reais e para os valores smulados. No Capitulo 6 foi mencionado a restri¢éo de
60° < y < 90° para 0 SCD1, portanto para este intervalo de ssimulac&o o angulo de aspecto
solar se manteve dentro do intervalo desejado.

A Figura 22 apresenta a diferenca entre o valor real e o valor simulado para o angulo
de aspecto solar. Os resultados obtidos mostram que, a média do erro da diferenca
(t;vpr — %) € de 0,16° + 0,19 ° como mostra a Tabela C2 no Apéndice C. Observarse
também que em nenhum dia o valor do angulo de aspecto solar ultrapassa a precisdo exigida
pelo CCS/INPE.

Figura 21 — Angulo de aspecto solar x tempo restrito aos angulos de seguranca para o satélite (SCD1)
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Figura 22 — diferenca entre angulo de aspecto solar calculada e afornecida pelo ccs/inpe com média e desvios
(SCD1)

7.2.2. Resultados para 0 SCD2

As simulagdes para 0 SCD2 foram realizadas para um periodo de 40 dias, com a data
inicial em 1 de fevereiro de 2002. E assumido 0,1 como valor dos coeficientes de incidéncia
B, e B,, para o coeficiente y, é assumido 0,7 e paray, 0,5 e componente z do momento de
inércia é 13,00 kg.m2. As dimensdes do SCD1 sdo 0,5 m de raio e 1,45 m de atura dados
fornecido por 1° SATELITE DE COLETA DE DADOS — SCD1 . Os angulos de ascensdo reta
e declinagéo do Sol fornecidos pelo Astronomical Almanac que se encontra na Tabela B; do
Apéndice B . A TabelaCz do Apéndice C apresenta para a primeira abordagem e SCD2 os
valores numéricos do angulo de aspecto solar calculado com os dados do INPE, o angulo de
aspecto solar, a ascensdo reta e declinacdo do eixo de rotacéo calculados nateoria. A Tabela
C, do Apéndice C apresenta os valores da diferenca entre estes dados e os fornecidos pelo
CCY/INPE, o erro de apontamento e as respectivas médias.

Nas Tabelas os dias de atuacdo do controle de atitude realizados pelo CCS/INPE estéo
assinalados em amarelo. Nestes dias em questdo a diferenca entre o dado real e o aqui
calculado é zero, uma vez que a teoria ndo inclui o torque de controle, sendo a simulacéo

reiniciada apés todo dia de controle.
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7.2.2.1. Ascensdo Reta e Declinagdo do Eixo de Rotacéo

As Figuras 23 a 24 mostram 0 comportamento temporal da ascenséo reta e declinacéo
do eixo de rotagdo, comparados com os dados reais do satélite. As descontinuidades nos
graficos estdo relacionadas com os dias em que o controle de atitude € acionado.

Pelos resultados, verificase que a ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotacéo,
calculados pela teoria defasam pouco da ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotagdo, reais
nos primeiros periodos entre os dias de controle, e defasam mais nos Ultimos.

Tanto para a ascensdo reta e declinacdo do eixo de rotagdo, nota-se que a teoria
acompanha melhor os dados reais nos periodos de menor variacéo dos angulos. A medida que
0 angulo variacom o tempo a defasagem entre os dados reais e fornecidos torna-se maior.

As Figuras 25 e 26 apresentam a diferenca entre os dados calculados e os reais com sua
média e desvio padrdo, sendo as médias e desvios padres da diferenca entre dados reais e
obtidos para a ascensdo reta e declinagcdo do eixo de rotacdo € 0,15 + 0,20 e 0,054 + 0,14
respectivamente apresentados na Tabela C; do Apéndice C. Observa-se que desta vez o
comportamento ndo assemelha a uma funcdo periédica como aconteceu para 0 SCD1. Nos
ultimos dias de implementacdo a diferenca cresce na ascensdo reta superando a precisdo que o
INPE exige.

Figura 23 — Ascensdo reta x tempo (SCD2)
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Figura 24 — Declinag&o do eixo de rotagdo x tempo (SCD2)

Figura 25 — Diferenca entre ascens&o reta calculada e a fornecida pelo CCS/INPE com média e desvios (SCD2)
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Figura 26 — Diferenca entre declinacdo do eixo de rotacéo calculada e afornecida pelo CCS/INPE com médiae
desvios (SCD2)

7.2.2.2. Erro de Apontamento e Angulo de Aspecto Solar

A Figura 27 mostra o comportamento do erro de apontamento no periodo de 40 dias.
Os valores gque mostram o erro de apontamento igual a zero correspondem aos dias em que foi
efetuado o controle de atitude pelo CCS/INPE .

A meédia do erro de apontamento obtido na simulacéo para o SCD2 foi melhor que
aguela obtida para o SCD1, vaendo aproximadamente 0,14° e mesmo valor para desvio
padrdo como visto na Tabela C4 do Apéndice C. Nota-se que 0 erro de apontamento esta
dentro da margem de seguranca do INPE.

Do mesmo modo que para 0 SCD1, os resultados das simulacfes para o angulo de
aspecto solar mostram a comparacdo entre o valor computado com dados reais e com valores
simulados pela teoria. Para este calculo € necessario conhecer a ascensao reta e declinacéo do
Sol, aqui fornecidos pelo Astronomical Almanac para o intervalo considerado e que se
encontram no apéndice B.

As Figuras 28 e 29 mostram 0 angulo de aspecto solar real comparado com o
calculado pelateoria e as diferencas entre o real e 0 ssimulado, respectivamente.

Os resultados obtidos com 0 SCD2 mostram que o angulo de aspecto solar simulado

pela teoria permanece nafaixa pré-estabel ecida para este satélite (80° < 6'<100°). PelaFigura
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30 observa-se na Tabela C3 do Apéndice C que este angulo variou entre 83,90° e 89,48° . A
média da diferenca (,,,r — %) € menor do que do SCD1 e vale 0, 063°+ 0,096°, como

consta na Tabela C4 do Apéndice C. Em nenhum dia o valor do angulo de aspecto solar

ultrapassa a precisdo exigida pelo CCS/INPE.

Figura 27 — Erro de apontamento x tempo (SCD2)

Figura 28 — Angulo de aspecto solar x tempo e restrito aos angul os de seguranca para o satélite (SCD2)



Figura 29 — Diferenca entre Angulo de Aspecto Solar Calculado e a Fornecida pelo CCY/INPE com Médiae
Desvios (SCD2)

7.3 Abordagem com variacéo da velocidade de rotagdo

Como ja comentado anteriormente, 0 componente do TPRS sobre 0 eixo de rotacéo do
satélite € nulo, ou sgja, 0 TPRS ndo afeta a velocidade de rotagcdo do satélite. Porém como
pode ser observado pel os dados fornecidos pelo CCS para os satélites SCD1 e SCD2 (Tabelas
2 e 3 respectivamente), introduzidas no Capitulo 2, a velocidade de rotacdo varia ao longo das
24 horas, como também mostram as Figuras 30 e 31.

A solucdo analitica da ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotagdo depende da
velocidade de rotagdo W, como pode se observar na equagédo (5.14) e na equagéo (5.16).
Assim os valores de o e o obtidos na primeira abordagem podem melhorar se assumirmos
valores intermediarios para a vel ocidade de rotacéo a cada Orbita e ndo o valor inicia a Oh de
cadadia
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Figura 30 — Velocidade de rotacdo x tempo (SCD1)

Figura 31 — VVelocidade de rotacéo x tempo (SCD2)

Nesta abordagem a variacdo diurna de W serd determinada através de ajuste das
curvas de variagéo de W das Figuras 30 e 31, introduzindo retas adequadamente nos diversos
trechos. Avaliando as Figuras 30 e 31 conclui-se que a melhor forma de representar o
comportamento da velocidade de eixo de rotacéo € através de uma sucesséo de retas com
coeficientes angulares dados por k™, sendo j=1, 2, 3 param=SCD1 ej=1, 2, 34,5, 6, 7, 8,9
param=SCD2. As correspondentes retas estdo indicadas nas Figuras 32 e 33.
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Dessaforma, avariacéo de W é dada através de:
W =™t + W, (7.12)

de modo avariar avelocidade de rotacéo a cada periodo orbital assim como em o € 8.

Figura 32 — Velocidade de rotacéo x tempo (SCD1) e coeficientes

Figura 33 — Velocidade de rotacéo x tempo (SCD2) e coeficientes

Para se obter estes coeficientes x™; determina-se as curvas a qual pertence cada

coeficiente, como mostram as Figuras 32 e 33, e de cada intervalo subtrai-se o valor de W do
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valor anterior, exceto com o primeiro valor do intervalo Dividindo a média dessas diferencas

pelo tempo em segundos de um dia se obtém o coeficiente:

f
1
K = 86400 (F =D Z (W = W) (713)

n=i+1

em que f € o Ultimo dia do periodo ao qual pertence o coeficiente, i o primeiro diae W, a
velocidade de rotagdo que corresponde ao dia n. Estes coeficientes sdo apresentados no
ApéndiceD.

7.3.1 Resultados para o SCD1

As condic¢Oes assumidas para a simulacéo sdo as mesmas da primeira abordagem para
0 SCD1. A Tabela Cs do Apéndice C apresenta para a segunda abordagem e SCD1 os
valores numéricos do angulo de aspecto solar calculado com os dados do INPE, o éngulo de
aspecto solar, a ascensdo reta e declinacdo do eixo de rotacéo calculados nateoria. A Tabela
Cs do Apéndice C apresenta os valores da diferenca entre estes dados e os fornecidos pelo

CCY/INPE, o erro de apontamento e as respectivas médias.

7.3.1.1 Ascensdo Reta, Declinacéo do Eixo de Rotacéo e Velocidade de Rotacao

As Figuras 34, 35 e 36 mostram o comportamento temporal da ascenséo reta, declinacéo
e da velocidade de rotacdo, comparados com os dados reais do satélite levando em conta a
proposta de variagdo da velocidade de rotagdo. E as Figuras de 37, 38 e 39 apresentam a
diferenca entre estes dois angulos obtidos pela simulagdo e os dados fornecidos pelo
CCS/INPE.

Nota-se pelas Figuras 36 e 39 que a funcéo proposta para W aproxima-se muito do real.

O interesse nesta abordagem € observar um melhor comportamento da ascenséo reta e
declinac&o do eixo de rotacéo. No entanto, ao se comparar 0s resultados desta abordagem com
os obtidos na abordagem anterior, ndo se percebe uma ateracéo significativa nos dados. Ja
observando a Tabela 4, que apresenta a diferenca nas duas abordagens, verifica-se uma
diferenca da ordem de 10~7 na média da ascensdo reta e da ordem de 107° na média da

declinac&o do eixo de rotacéo.



Figura 34 — Ascensdo reta x tempo com variagéo da velocidade de rotagéo (SCD1)

Figura 35 — Declinag&o do eixo de rotacéo x tempo com variagdo da vel ocidade de Rotagdo (SCD1).
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Figura 36 — Velocidade de rotag&o x tempo com variacdo da velocidade de rotagdo (SCD1)

Figura 37 — Diferenca entre ascensgo reta cal culada e a fornecida pelo ccs/inpe com média e desvios com
variagdo da velocidade de rotago (SCD1)
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Figura 38 — Diferenca entre declinacdo do eixo de rotacéo calculada e afornecida pelo CCS/INPE com médiae
desvios com variacéo da velocidade de rotacdo (SCD1)

Figura 39 — Diferenca entre velocidade de rotac&o calculada e afornecida pelo CCS/INPE com média e desvios
com variacdo da velocidade de rotacdo (SCD1)
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7.3.1.2 Erro de Apontamento e Angulo de Aspecto Solar

O erro de apontamento obtido levando-se em conta a variagdo da velocidade apresenta
um comportamento muito semelhante com o da abordagem anterior, como mostra a Figura
40. Pela Tabela 4 verifica se uma variacdo ndo significativa na média do erro de apontamento

daordemde 10~7.

Figura 40 — Erro de apontamento x tempo com variac&o da velocidade de rotacéo (SCD1)

Nas Figuras 41 e 42 que apresentam respectivamente o angulo de aspecto solar para
esta abordagem e sua diferenca em relagdo aos dados do INPE, nas quais n&o se observa uma
variacdo significativa em relagdo a abordagem anterior. A Tabela Cgs do Apéndice C mostraa
diferenca do angulo de aspecto solar entre dados calculados e reais para esta abordagem. A
variagcdo apresentada na média do angulo de aspecto solar entre as duas abordagens é da
ordem de 1078 e esté apresentada na Tabela 4.
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Figura 41 — Angulo de aspecto solar x tempo com variaco da velocidade de rotacéo e restrito aos angulos de
seguranca para o satélite (SCD1)

Figura 42 — Diferenca entre &ngulo de aspecto solar calculada e afornecida pelo ccs/inpe com média e desvios e
com variacdo da velocidade de rotacdo (SCD1)
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Tabela 4 — Variagdo da médias das diferencas de o, 8 ey e médiado n entre as duas abordagens parao SCD1

ABORDAGEM COM VEL OCIDADE DE ROTACAO CONSTANTE
-1,0812483963 -0,0092440358  0,1644801706 0,3704265107
1,5105855405 0,2873041024 0,1938588224 0,1164647699
ABORDAGEM COM VELOCIDADE DE ROTAGCAO VARIANDO
-1,0812479184 -0,0092440428  0,1644801021 0,3704263674
I Desvio | 1,5105853655 0,2873040257  0,1938587660  0,1164648477
DIFERENCA ENTRE ASDUASABORDAGENS
-4,78 x 107 -7x10° 6,85x 108 1,43x 107
1,75x 10”7 7,67 x 10°® 5,64 x 10°® -7,78 x 10°®

7.3.2 Resultados para 0 SCD2

As condicdes assumidas para a simulacéo sdo as mesmas da primeira abordagem para
0 SCD2. A Tabela C; do Apéndice C apresenta para a segunda abordagem e SCD2 os
valores numéricos do angulo de aspecto solar calculado com os dados do INPE, o angulo de
aspecto solar, a ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotagéo calculados na teoria. A Tabela
Cs do Apéndice C apresenta os valores da diferenca entre estes dados e os fornecidos pelo
CCS/INPE, o erro de apontamento e as respectivas médias.

Assim como ha abordagem anterior para o0 SCD2 os dias de atuacdo do controle de
atitude realizados pelo CCS/INPE estéo assinalados em amarelo nas Tabelas a pouco citadas.
Nestes dias em questdo a diferenca entre o dado real e 0 aqui calculado € zero, umavez que a
teoriando inclui o torque de controle, sendo a simulagao reiniciada apds todo dia de controle.

7.3.2.1 Ascensdo Reta, Declinacéo do Eixo de Rotacdo e Velocidade Angular Rotacional

As Figuras 43 e 44 mostram 0 comportamento da ascensdo e reta e declinagdo do eixo
de rotagcdo no satélite SCD2, nas quais as descontinuidades estéo relacionada com os dias de
controle. As Figuras 46 e 47 mostram as diferencas entre os dados reais e os calculados, e de
modo similar a0 que ocorreu para 0 SCD1 também ndo apresentam variagfes significativas
em relacdo a primeira abordagem.

A Figura 45 representa a velocidade de rotacdo real e a sugerida através da equacdo
(7.12), com pouca diferenca entre os dois valores de W, como pode se verificar na Figura 48.
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Como indicado na Tabela 5, a diferenca apresentada entre as duas abordagens tem
variagdes minimas entre as médias das diferencas de dados calculados e reais que sdo da

ordem de 107 tanto para a ascensao reta quanto para a declinacdo do eixo de rotacéo.

Figura 43— Ascensdo reta x tempo com variagdo da vel ocidade de rotagéo (SCD2)

Figura44 — Declinacdo do eixo de rotacdo x tempo com variacdo da vel ocidade de rotacdo (SCD2)
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Figura 45 — Velocidade de rotag&o x tempo com variacdo da velocidade de rotagdo (SCD2)

Figura 46 — Diferenca entre ascensdo reta cal culada e a fornecida pelo CCS/INPE com média e desvios com
variagdo da velocidade de rotagéo (SCD2)
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Figura 47 — Diferenca entre declinacdo do eixo de rotacéo calculada e afornecida pelo CCS/INPE com médiae
desvios com variacéo da velocidade de rotacdo (SCD2)

Figura 48 — Diferenca entre velocidade de rotac&o calculada e afornecida pelo CCS/INPE com média e desvios
com variagdo da velocidade de rotacdo (SCD2)
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7.3.2.2 Erro de Apontamento e Angulo de Aspecto Solar

Novamente os valores que mostram o erro de apontamento igual a zero correspondem
aos dias em que foi efetuado o controle de atitude pelo CCS/INPE . A Figura 49 mostra o
comportamento do erro de apontamento no periodo de 40 dias.

Pela Tabela 5, observa-se que a média do erro de apontamento obtido nesta simulacéo
é praticamente igual & primeira abordagem, sendo da ordem de 10®, ou seja mais uma vez

uma variagdo ndo significativa.

Figura 49 — Erro de apontamento x tempo com variacdo da vel ocidade de rotacdo (SCD?2).

Assim como nas outras variaveis, como mostram as Figuras 50 e 51,0 Angulo de
Aspecto Solar ndo sofreu alteracdo aparente ao se introduzir a variagdo da velocidade de
rotacdo no caso do SCD2. A variacdo das médias apresentadas nas Tabelas C4 e Cg do

Apeéndice C é da ordem de 10 como mostraa Tabela 5.
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Figura 50 — Angulo de aspecto solar x tempo com variaco da vel ocidade de rotacéo e restrito aos angulos de

seguranca para o satélite (SCD2)

Figura 51 — Diferenca entre angul o de aspecto solar calculado e afornecida pelo ccs/inpe com média e desvios
com variacdo da velocidade de rotacdo (SCD2)
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Tabela 5 - Variagéo damédias das diferengas de o, 5 ey e média do 1 entre as duas abordagens parao SCD2

ABORDAGEM COM VEL OCIDADE DE ROTACAO CONSTANTE
0,1507653499 0,0541641521 0,0634538079 0,1352005246
0,2070092728 0,1373004460 0,0962875409 0,1427760685

ABORDAGEM COM VELOCIDADE DE ROTACAO VARIANDO
0,1507654829 0,0541643107 0,0634538109 0,1352005536
0,2070091209 0,1373006900 0,0962873259 0,1427762804

DIFERENCA ENTRE ASDUAS ABORDAGENS
-1,33x 107 -1,59x 107 -2,99 x 10° -2,90 x 108
1,52x 107 -2,44 x 107 2,15x 107 -2,12x 10”7
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8 CONCLUSAO

Neste trabalho foi analisada a influéncia do torque de pressdo de radiacdo solar na
atitude de um satélite de forma cilindrica estabilizado por rotacdo e em érbita circular. Um
modelo matematico do TPRS foi apresentado e assim foi possivel fazer uma abordagem
analitica para a busca de uma solugdo para as equagBes do movimento rotaciona. Foi
considerado o torque de pressdo de radiacdo solar associado apenas a forca de pressao de
radiacéo solar direta, ou segja, apenas a radiacéo proveniente do Sol.

A andlise da atitude, além de solucdes analiticas validas para um periodo orbital para a
velocidade de rotagdo, ascensdo reta e declinagdo do eixo de rotagdo, também apresentou a
determinac&o do erro de apontamento no eixo de rotagcdo e angulo de aspecto solar. A solugdo
analitica mostra que o TPRS causa uma lenta precessdo e deriva no eixo de rotagdo do
satélite, associadas a uma variacéo linear no angulo de declinacdo e variagdes na ascensao
reta.

Pela abordagem readlizada verifica-se que o TPRS ndo afeta o modulo da velocidade de
rotagdo. Assm em uma segunda abordagem foi proposta uma variagdo linear na velocidade
de rotacdo para diferentes intervalos, baseada no comportamento dos dados fornecidos pelo
CCS/INPE, e foram introduzidas na solucédo analitica para calcular a velocidade de rotacéo
em cada periodo orbital.

Para validar a teoria apresentada foram realizadas simulagGes numéricas com os dados
dos Satélites de Coleta de Dados —-SCD1 e SCD2, utilizando dados fornecidos pelo
CCR/INPE. Para a altitude dos satélites SCD1 e SCD2, a magnitude do Torque de presséo de
Radiagdo Solar Direta fica na faixa de 10 N.m, como se verifica na Tabela E e Figuras 52 a
55 do Apéndice E, a influéncia sobre o0 movimento do satélite é pequena. Tal fato é devido
também a pequena dimensdo destes satélites.

Na primeira abordagem realizada, com a solugéo obtida na teoria desenvolvida, obtém
se um bom comportamento para 0 SCD1 nas simulacfes exceto pelo angulo de ascensdo reta.
Para este angulo, a média da diferenca entre dados reais e obtidos excede o requerido pelo
INPE que é de 0,5° atingindo um valor de -1,081 + 1,5°. O melhor comportamento foi
apresentado pela declinacdo do eixo de rotacéo, cuja média das diferencas em relacdo aos
dados do INPE foi de -0,009 + 0,2°, mostrando que o resultado da teoria € muito mais

proximo do comportamento real.



101

No SCD2 observa-se um bom comportamento tanto na ascensdo reta, que apresenta
como média das diferencas entre dados reais e calculados de 0,15 + 0,2°, para a declinagdo do
eixo derotacdo, e de 0,054 + 0,1° para a ascensao reta.

Nas simulagdes com o erro de apontamento e o angulo de aspecto solar com o0 TPRS sé&o
obtidos bons resultados para ambos os satélites. O maior valor a aparecer dentre as médias das
diferencas dos valores reais e calculados foi do erro de apontamento no SCD1 que foi de 0,37
+ 0,1°, que numa visdo geral presume-se ser consequéncia do comportamento da ascenséo
reta no SCD1, visto que 0s outros parametros tém um bom comportamento em ambos 0s
satélites. Assim pode-se dizer que o comportamento do angulo de declinacéo predomina no
calculo do erro de apontamento (PEREIRA, 2011).

Na segunda abordagem esperava se obter um resultado melhor do que o dateoria (com
velocidade de rotagdo constante), uma vez que a solucdo analitica depende do valor da
velocidade de rotagdo. No entanto, os resultados ndo apresentaram variagOes significativos
para ambos os satélites. A justificativa para este comportamento esta relacionada com o fato
de que na teoria sdo utilizados os torques médios, cujos componentes ndo dependem da
velocidade de rotagcdo. Deste modo, a variagdo da declinagdo do eixo de rotagéo depende da
velocidade de rotacdo apenas pelo coeficiente angular de sua variacéo linear e a variagdo da
ascensdo reta do eixo de rotacdo depende da velocidade de rotacdo apenas através de
argumentos do logaritmo envolvido na solucdo. Como a magnitude do TPRS é pequena para
0s dois satélites considerados e outros torques externos tém maior influéncia sobre o satélite
devido as suas caracteristicas, essa abordagem ndo apresentou a melhora esperada com a
inclusdo da variacéo diurna da vel ocidade de rotacéo.

As comparacfes dos resultados das abordagens realizadas com os dados reais acenam
para uma coeréncia na teoria, podendo ser aplicada na predicdo do movimento rotacional de
satélites artificiais estabilizados por rotacdo, principamente se torques de maior magnitude e
significancia forem incluidos na teoria.

Salienta se também que a teoria pode ser aplicada a satélite com altitudes maiores e de
maiores dimensdes, para os quais a magnitude do TPRS é maior de modo que sua influéncia
na atitude do satélite seria mais significativa. Nestes casos também poderia ser verificado se a
abordagem com a variagdo da velocidade de rotacdo apresentaria resultados mais
significativos.

Para melhor validar a solugdo analitica apresentada pode-se redlizar as aplicacoes para

outros periodos, desde que os dados sejam fornecidos pelo INPE. E também interessante
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realizar uma abordagem sem a atualizacdo didria dos dados de atitude e Orbita, de modo a
determinar o intervalo de aplicagdo dateoria.

Em continuidade a esse trabalho e de modo a tornar esse tipo de abordagem analitica
mais proxima ao comportamento real da atitude satélite, pode buscar a solucéo analitica
vélida para um periodo orbital, considerando a ag&o conjunta de todos os torques no satélite,
de modo similar ao realizado por Pereira (2011), mas incluindo também o TPRS. O modelo
do torque de presséo de radiacdo solar pode também ser aprimorado através da inclusdo da
funcdo sombra da Terra, ou do desenvolvimento das componentes do torque para o formato
dos satélites SCD1 e SCD2 (prisma de base octogonal para o SCD1 e SCD2), ou da incluséo

de outras radiagdes que também podem contribuir para este torque.
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APENDICE A
CONSTANTESDE INTEGRACAO DO TPRS
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GC'; = as?[cos(a) cos(8) cos(as) cos()
+ sen(a) cos(8) sen(as) cos(ds)
+ sen(6) sen(d)][— cos(a) sen(&) cos(ay) cos(ds)
— sen(a) sen(8) sen(a;) cos(d;) + cos(d) sen(ds)]

GC', = asr'{[cos(a) cos(6) cos(a,) cos(ds)
+ sen(a) cos(8) sen(ay) cos(d) + sen(d) sen(;)][—cos(a)sen(d) cos(Q)
— sen(a) sen(8)sen(Q)]
+ [sen(I)sen(8) —cos(a) cos(6)sen(Q)cos (1)
+ sen(a) cos(8)cos(Q)cos (I)][— cos(a) sen(F) cos(a) cos(ds)
— sen(a) sen(8) sen(a,) cos(d;) + cos(d) sen(d,)]}

GC'; = asr'{[cos(a) cos(6) cos(as) cos(8;) + sen(a) cos(d) sen(a) cos(d) +
sen(d) sen(d;)][cos(a)sen(d) sen(Q) cos(l) —
sen(a) sen(6)cos(Q2) cos(I) + sen(I) cos(6)] +
[sen(I)sen(§) —cos(a) cos(8)sen(Q)cos (I) +
sen(a) cos(8)cos(Q)cos (I)][— cos(a) sen(5) cos(ay) cos(ds) —
sen(a) sen(d) sen(a;) cos(ds) + cos(d) sen(d;)]}

GC'y = r’z[cos(a)cos(6) cos(Q) + sen(a) cos(6)sen(Q)][—cos(a)sen(s) cos(Q)
—sen(a) sen(8)sen(Q)]

GC's = r"?{[sen(I)sen(8) —cos(a) cos(6)sen(Q)cos (1)
+ sen(a) cos(6)cos(Q)cos (I)][—cos(a)sen(d) cos(Q)
—sen(a) sen(§)sen(Q)]
+ [cos(a)cos(8) cos(Q)
+ sen(a) cos(8)sen(Q)][cos(a)sen(d) sen(2) cos(I)
— sen(a) sen(§)cos(Q) cos(I) + sen(I)cos ()]}

GC' = r'?[sen(D)sen(8) —cos(a) cos(6)sen(Q)cos (I)
+ sen(a) cos(8)cos(Q)cos (I)][cos(a)sen(d) sen() cos(l)
— sen(a) sen(6)cos(Q) cos(I) + sen(I)cos (8)]

GC', = as?[cos(a) cos(8) cos(as) cos(8s)
+ sen(a) cos(d) sen(a,) cos(d;)
+ sen(6) sen(d;)][— sen(a) cos(a,) cos(d,) + cos(a) sen(a,) cos(d;)]

GC'g = agsr'{[cos(a)cos(d) cos(Q)
+ sen(a) cos(8)sen(Q)][— sen(a) cos(ay) cos(d;)
+ cos(a) sen(a) cos(6;)]
+ [cos(a) cos(8) cos(a) cos(ds)
+ sen(a) cos(8) sen(a;) cos(8;) + sen(d) sen(d;)][cos(a) sen(QQ)
— sen(a) cos(Q)]}
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GC'y = r’z[cos(a)cos(6) cos(Q) + sen(a) cos(6)sen(Q)][cos(a) sen(Q)
— sen(a) cos(Q)]

GC'yo = r’z{[cos(a)cos(é') cos(Q)) + sen(a) cos(6)sen(Q)][cos(a) cos(Q)cos (I)
+ sen(a) sen(2) cos(I)]
+ [sen(I)sen(8) —cos(a) cos(8)sen()cos (1)
+ sen(a) cos(8)cos(Q)cos (I)][cos(a) sen(QQ) — sen(a) cos(Q)]}

GC'y1 = agr'{[cos(a) cos(5) cos(as) cos(Ss)
+ sen(a) cos(8) sen(a;) cos(d) + sen(d) sen(8;)][cos(a) cos(Q)cos (1)
+ sen(a) sen(QY) cos(I)]
+ [sen(I)sen(8) —cos(a) cos(6)sen(Q)cos (I)
+ sen(a) cos(8)cos(Q)cos (I)][— sen(a) cos(a) cos(ds)
+ cos(a) sen(ag) cos(6,) ]}

GC'y, = r’z[sen(l)sen(d) —cos(a) cos(8)sen(Q)cos (1)
+ sen(a) cos(8)cos(2)cos (I)][cos(a) cos(Q)cos (1)
+ sen(a) sen(Q)cos (1)]
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ASCENSAO RETA E DECLINACAO DO SOL
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Tabela B; — Ascensdo reta e declinagéo do sol para o periodo de simulagéo do SCD1

Dia Ascensio Reta do Sol (°) Declinacéo do Sol (°)
24/7/1993 124,35 19,70
25/7/1993 125,33 19,48
26/7/1993 126,30 19,25
27/7/1993 127,30 19,03
28/7/1993 128,28 18,80
29/7/1993 129,25 18,57
30/7/1993 130,23 18,32
31/7/1993 131,20 18,07

1/8/1993 132,18 17,82
2/8/1993 133,13 17,55
3/8/1993 134,10 17,30
4/8/1993 135,05 17,03
5/8/1993 136,03 16,75
6/8/1993 136,98 16,48
7/8/1993 137,93 16,20
8/8/1993 138,88 15,92
9/8/1993 139,83 15,62
10/8/1993 140,78 15,33
11/8/1993 141,73 15,03
12/8/1993 142,68 14,73
13/8/1993 143,60 14,43
14/8/1993 144,55 14,12
15/8/1993 145,48 13,80
16/8/1993 146,43 13,48
17/8/1993 147,35 13,17
18/8/1993 148,28 12,83
19/8/1993 149,20 12,52
20/8/1993 150,13 12,18
21/8/1993 151,05 11,85
22/8/1993 151,98 11,52
23/8/1993 152,90 11,17
24/8/1993 153,83 10,83
25/8/1993 154,73 10,48
26/8/1993 155,65 10,13
27/8/1993 156,58 9,78
28/8/1993 157,48 9,43
29/8/1993 158,38 9,07
30/8/1993 159,30 8,72

31/8/1993 160,20 8,35
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Tabela B, — Ascensdo reta e declinagéo do sol para o periodo de simulagéo do SCD2

Dia Ascensio Reta do Sol(°) Declinacéo do Sol(°)
1/2/2002 315,43 -16,92
2/2/2002 316,45 -16,63
3/2/2002 317,45 -16,33
4/2/2002 318,48 -16,03
5/2/2002 319,48 -15,73
6/2/2002 320,48 -15,43
7/2/2002 321,48 -15,12
8/2/2002 322,48 -14,80
9/2/2002 323,45 -14,47
10/2/2002 324,45 -14,15
11/2/2002 325,43 -13,82
12/2/2002 326,43 -13,48
13/2/2002 327,40 -13,15
14/2/2002 328,38 -12,80
15/2/2002 329,35 -12,47
16/2/2002 330,33 -12,00
17/2/2002 331,28 -11,77
18/2/2002 332,25 -11,42
19/2/2002 333,20 -11,05

20/2/2002 334,18 -10,70
21/2/2002 335,13 -10,33
22/2/2002 336,08 -9,97
23/2/2002 337,03 -9,60
24/2/2002 337,98 -9,23
25/2/2002 338,93 -8,87
26/2/2002 339,88 -8,48
27/2/2002 340,80 -8,12
28/2/2002 341,75 -7,73
1/3/2002 342,68 -7,35
2/3/2002 343,63 -6,97
3/3/2002 344,55 -6,58
4/3/2002 345,48 -6,20
5/3/2002 346,40 -5,82
6/3/2002 347,35 -5,43
7/3/2002 348,28 -5,03
8/3/2002 349,20 -4,65
9/3/2002 350,10 -4,25
10/3/2002 351,03 -3,87
11/3/2002 351,95 -3,47

12/3/2002 352,88 -3,08
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APENDICE C
VALORESE VARIACOESENTRE CALCULADO EREAL a, 8§, W,y En



TabelaC,; —Vaoresdea, 8 ey do SCD1 calculados pelo model o tedrico

SCD1 a (%) 3 (°) x (%) Xnee )

1 24/07/1993 234,1000000000 77,3000000000 74,9948125284 74,9948
2  25/07/1993 234,0981231163 77,3008660448 75,0105902098 74,7915
3 26/07/1993 233,7418183395 77,6908352590 74,8240382165 74,6420
4 27/07/1993 233,5418801422 78,0901114615 74,6640843219 74,5237
5 28/07/1993 233,5302086979 78,4999657543 74,5645250296 74,4638
6  29/07/1993 233,7300346267 78,9300574558 74,5125561212 74,4571
7 30/07/1993 234,1411358386 79,3501099828 74,5301795404 74,5214
8 31/07/1993 234,8335672148 79,7797095038 74,6035272905 74,6411
9  01/08/1993 235,8018442906 80,1990161488 74,7284470433 74,8212
10 02/08/1993 237,1173836955 80,5993294705 74,9390760569 75,0820
11 03/08/1993 238,8185435067 80,9900862061 75,1839380439 75,3770
12 04/08/1993 240,8919266500 81,3400387965 75,5087283714 75,7669
13  05/08/1993 244,0405605335 81,8595421171 75,9145762765 76,1544
14 06/08/1993 246,6148030565 82,1197863935 76,3007922083 76,5815
15 07/08/1993 249,5244680665 82,3307214636 76,7423380086 77,0643
16 08/08/1993 252,7404722998 82,4808668882 77,2302656140 77,5788
17 09/08/1993 256,1514069285 82,5801427682 77,7689192785 78,1566
18 10/08/1993 259,6966738094 82,6000926750 78,3393149691 78,7435
19 11/08/1993 263,1974444926 82,5607358947 78,9382822234 79,3670
20 12/08/1993 266,5537020361 82,4408745717 79,5636209175 79,9948
21  13/08/1993 269,7076597535 82,2802261565 80,1961566221 80,6347
22 14/08/1993 272,5451621426 82,0596764194 80,8427472592 81,3191
23  15/08/1993 275,7520953038 81,8500361765 81,5393328545 81,8747
24 16/08/1993 277,4550116324 81,6204253978 82,0911905150 82,4182
25 17/08/1993 278,9070402011 81,3698282927 82,6264657556 82,9427
26 18/08/1993 280,0932319493 81,0992136596 83,1768450236 83,4734
27 19/08/1993 281,0084448320 80,8193932039 83,6747750206 83,9595
28 20/08/1993 281,7385524681 80,5299437741 84,1852683869 84,4511
29 21/08/1993 282,2424440854 80,2296811351 84,6642709985 84,9082
30 22/08/1993 282,5707207440 79,9289381420 85,1155902811 85,3251
31 23/08/1993 282,6972294772 79,6394254930 85,5476116831 85,7333
32  24/08/1993 282,6702307614 79,3501153915 85,9388278995 86,1406
33  25/08/1993 283,5026658685 79,2196762998  86,3590833735 86,4590
34  26/08/1993 283,0090514105 78,9491795561 86,6680131574 86,7335
35 27/08/1993 282,4246105805 78,6999014740 86,9334856574 86,9588
36 28/08/1993 281,7573455175 78,4807200235 87,1573886267 87,1546
37 29/08/1993 281,0099193361 78,2699211365 87,3578819401 87,3197
38 30/08/1993 280,1758889614 78,0795432106 87,5032568661 87,4345
39 31/08/1993 279,2857745245 77,9106044345 87,6349161469 87,5263
40 01/09/1993 278,3409872575  77,7809003333
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Tabela C, — Valores das diferencas entre os resultados tedricos e os fornecidos pelo CCS/INPE de o, 3, ey, en

parao SCD1
SCD1 Aa (%) A3 (°) Ay, () n ()

1 24/07/1993 0,0000000000 0,0000000000 0,0000000000  0,0000000000
2 25/07/1993 0,3581231163  -0,3891339552  -0,2191205861 0,3967823325
3 26/07/1993 0,2018183395  -0,3991647410 -0,1820063226 0,4014031695
4 27/07/1993 0,0118801422  -0,4098885385  -0,1404332364 0,4098956221
5 28/07/1993 -0,1997913021  -0,4300342457  -0,1007671401 0,4318072330
6 29/07/1993 -0,4099653733  -0,4199425442  -0,0554988128 0,4269844648
7 30/07/1993 -0,6888641614  -0,4298900172  -0,0088295311 0,4476218988
8 31/07/1993 -0,9664327852  -0,4202904962 0,0375967991  0,4526047359
9 01/08/1993 -1,3181557094  -0,4009838512 0,0927658075 0,4572679626
10 02/08/1993 -1,7026163045  -0,3906705295 0,1428863750 0,4762058166
11 03/08/1993 -2,0714564933  -0,3499137939 0,1930692379  0,4728746819
12 04/08/1993 -3,1480733500  -0,5199612035 0,2581707674 0,6939706190
13 05/08/1993 -2,5794394665  -0,2604578829 0,2398425617 0,4438281358
14 06/08/1993 -2,9151969435  -0,2102136065 0,2807087242  0,4468403813
15 07/08/1993 -3,2155319335  -0,1492785364 0,3219560642 0,4503611244
16 08/08/1993 -3,4095277002  -0,0991331118 0,3485307406  0,4541155098
17 09/08/1993 -3,5485930715  -0,0198572318 0,3876600505 0,4580112841
18 10/08/1993 -3,5033261906 0,0400926750 0,4042141113 0,4541251784
19 11/08/1993 -3,3525555074 0,1207358947 0,4287263385 0,4538534734
20 12/08/1993 -3,1462979639 0,1608745717 0,4311850389 0,4480726367
21 13/08/1993 -2,8323402465 0,2202261565 0,4385932773  0,4442135655
22 14/08/1993 -3,2048378574 0,2096764194 0,4763251478  0,4950320961
23 15/08/1993 -1,6979046962 0,2300361765 0,3353230562 0,3353715734
24 16/08/1993 -1,4449883676 0,2504253978 0,3270165834  0,3291950089
25 17/08/1993 -1,1829597989 0,2698282927 0,3162426705 0,3244896596
26 18/08/1993 -0,9167680507 0,2792136596 0,2965257786  0,3141751653
27 19/08/1993 -0,7315551680 0,2893932039 0,2847475971  0,3127248608
28 20/08/1993 -0,5014475319 0,2999437741 0,2657828150 0,3114269398
29 21/08/1993 -0,3275559146 0,2996811351 0,2439581805 0,3049465386
30 22/08/1993 -0,1292792560 0,2889381420 0,2095350549 0,2898462229
31 23/08/1993 0,0272294772 0,2894254930 0,1856634513 0,2894680623
32 24/08/1993 -0,8297692386 0,1301153915 0,2018130674 0,2018140932
33 25/08/1993 0,4926658685 0,2696762998 0,0999028513  0,2853537440
34 26/08/1993 0,5790514105 0,2491795561 0,0655063345 0,2732835530
35 27/08/1993 0,6646105805 0,2199014740 0,0253482830 0,2562064154
36 28/08/1993 0,7473455175 0,2107200235  -0,0027722319 0,2589941695
37 29/08/1993 0,8299193361 0,1899211365  -0,0381378154  0,2549345027
38 30/08/1993 0,8858889614 0,1695432106  -0,0687336350 0,2503925903
39 31/08/1993 0,9457745245 0,1306044345  -0,1085708027 0,2381388959

40 01/09/1993 0,9809872575 0,1109003333
Média = -1,0812483963  -0,0092440358 0,1644801706  0,3704265107
Desvio = 1,5105855405 0,2873041024 0,1938588224 0,1164647699




Tabela C;—Vaoresdea, 8 ey do SCD2 cal culados pelo model o tedrico

SCh2 a (%) 3 () x (°) Ynpe )
1 01022002 281,7000000000  62,7400000000  83,9311381310 83,9311
2 02/02/2002 281,7017873284  62,7391074701  83,9029574839 84,1472
3 03/02/2002 281,5288106808  62,9815346602  84,1132993047 84,3397
4 04/02/2002 281,3814622433 632123593272  84,3193929799 84,5228
S 05/02/2002 280,0500000000  63,3900000000  84,8004057657 84,8004
6 06/02/2002 280,0461727463  63,3908755886  84,7930111204 84,8429
7 07/02/2002 280,0600155826  63,4615662111  84,8313040895 84,8752
8  08/02/2002 280,0921165689  63,5306293725  84,8584088385 84,8847
9  09/02/2002 280,1347306203  63,5795786706  84,8536447126 84,8778
10 10/02/2002 280,1849701320  63,6286528160  84,8698470516 84,8806
11 11/02/2002 280,2547799104  63,6699517793  84,8635128864 84,8683
12 12/02/2002 278,7100000000  63,4700000000 852011178599 85,2011
13 13/02/2002 278,7142274716  63,4682382486 852029398041 85,1854
14 14/02/2002 278,7289618727  63,4473334842 851787917540 85,1569
15  15/02/2002 278,7340429814  63,4197663586  85,1751609775 85,1537
16 16/02/2002 278,7386184853  63,3908107675  85,0494770711 85,0362
17 17/02/2002 278,7200730719  63,3573909853  85,1495993286 85,1465
18  18/02/2002 278,6768677603  63,3289085228 851626487492 85,1678
19 19/02/2002 278,6313919907  63,3113293653  85,1638051443 85,1732
20 20/02/2002 278,5749006676  63,2902655606  85,2025544154 85,2182
21 21/02/2002 278,5024572851  63,2691944693 852239559081 85,2437
22 22/02/2002 278,4182062340  63,2512781227  85,2669732980 85,2939
23 23/02/2002 278,3304676844 632425117094  85,3130309219 85,3446
24 24/02/2002 276,6000000000  61,2200000000  85,0065445843 85,0065
25  25/02/2002 276,5944363928  61,2204963759 850832163115 85,0664
26 26/02/2002 276,4193731480  61,0327219246  85,1231569343 85,1250
27 27/02/2002 276,2041532803  60,8316671838 852014076259 85,2245
28  28/02/2002 275,9456772375  60,6201735672  85,2941553622 85,3469
29  01/03/2002 273,7500000000  59,3800000000  85,8989410583 85,8989
30  02/03/2002 2737540546519  59,3818837450  86,0144350831 86,0924
31  03/03/2002 273,3918587630  59,1103341655  86,1943042281 86,3097
32 04/03/2002 272,9682506842  58,8404705181  86,4360214835 86,5740
33 05/03/2002 271,6300000000 58,2500000000  87,0598849667 87,0599
34 06/03/2002 271,6303603387  58,2501523016  87,2058436178 87,3923
35 07/03/2002 271,1429681357  57,9998001715  87,5261989119 87,7339
36 08/03/2002 270,6347669952  57,7488474376  87,8862147225 88,1348
37 09/03/2002 270,0748252502  57,5202554767  88,2668463449 88,5385
38  10/03/2002 269,4945576942  57,3102288879  88,7098093184 89,0128
39 11/03/2002 268,2400000000 56,940000000000  89,48828638609 89,4883
40 12/03/2002 268,2402701073 56,938250839391
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Tabela C, — Valores das diferencas entre os resultados tedricos e os fornecidos pelo CCS/INPE de a, 3, ey, en

parao SCD2

SCD2 Aa (°) Ab (%) Ay (°) n (°)
1 01/02/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000008538
2 02/02/2002 0,1717873284  -0,2408925299  0,2442612241 0,2533182452
3 03/022002  0,1488106808 -0,2284653398  0,2263808187 0,2381818514
4 04/02/2002  0,1014622433 -0,2176406728  0,2033663397 0,2223572006
5 05/022002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000000000
6 06/02/2002  -0,0138272537 -0,0691244114  0,0499293409  0,0694006352
7 07/02/2002  -0,0299844174  -0,0684337889  0,0439438757 0,0697297151
8 08/022002  -0,0378834311 -0,0493706275  0,0263054229 0,0521735694
9 09/02/2002  -0,0452693797  -0,0504213294  0,0241664460 0,0542892667
10 10/02/2002  -0,0650298680  -0,0413471840  0,0107474506  0,0504256209
11 11/02/2002  -0,0552200896  -0,0300482207  0,0047958381 0,0387574110
12 12/02/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000
13 13/02/2002  -0,0157725284  0,0182382486  -0,0175608478 0,0195526036
14 14/02/2002  -0,0110381273  0,0273334842  -0,0218913469 0,0277757014
15 15/02/2002  -0,0059570186  0,0297663586  -0,0214577625 0,0298855854
16 16/02/2002  0,0186184853  0,0308107675 -0,0132588139  0,0319205481
17 17/02/2002  0,0400730719  0,0273909853  -0,0031020302 0,0327640766
18 18/02/2002  0,0468677603  0,0189085228  0,0051112727 0,0282912908
19 19/02/2002  0,0613919907  0,0213293653  0,0094302563 0,0348685537
20 20/02/2002  0,0749006676  0,0202655606  0,0156432742 0,0393047862
21 21/02/2002  0,0824572851  0,0191944693  0,0197494903 0,0417726363
22 22/02/2002  0,0882062340  0,0112781227  0,0269717725 0,0412780811
23 23/02/2002  0,1004676844  0,0125117094  0,0315871088  0,0469400570
24 24/02/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000008538
25 25/02/2002  0,1744363928  0,1904963759  -0,0167761033 0,2082889439
26 26/02/2002  (0,2193731480  0,2027219246  0,0018795202 0,2290331593
27 27/02/2002 02641532803  0,2116671838  0,0230617552  0,2479660715
28 28/02/2002  0,3056772375  0,2001735672  0,0527051085 0,2503960453
29 01/03/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000000000
30 02/03/2002  0,3640546519  0,2718837450  0,0779168973  0,3295085839
31 03/03/2002 04218587630  0,2703341655  0,1154374027 0,3469227679
32 04/03/2002  0,4482506842  0,2704705181  0,1379423512 0,3568859111
33 05/03/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000000000
34 06/03/2002  0,4903603387  0,2501523016  0,1865047335 0,3600366803
35 07/03/2002 05129681357  0,2498001715  0,2077151575 0,3698758728
36 08/03/2002 05647669952  0,2288474376  0,2485985161 0,3791747212
37 09/03/2002 05848252502  0,2102554767  0,2716151910 0,3786865798
38 10/03/2002  0,6245576942  0,2002288879  0,3029788499  0,3930559769
39 11/03/2002  0,0000000000  0,0000000000  0,0000000000 0,0000000000
40 12/03/2002  0,4002701074  0,1682508394

Média = 0,1507653499  0,0541641521  0,0634538079  0,1352005246

Desvio = 0,2070092728  0,1373004460  0,0962875409  0,1427760685
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Tabela Cs—Vaoresdea, 3, W ey do SCD1 calculados pelo model o tedrico com Variagdo da Velocidade de

Rotacéo

SCD1

(%)

5 (°)

W (rpm)

x (°)

© 00 ~NOO Ol WN PP

B W W WWWWWWWWNDNDNDNNMNMNDNNMNNNREPERERRPEPERPERPERPREPRERE
O WO NO UL A, WNPOOWONOOOOUPA,WNPFPOOONO O PA~AWDNEREO

24/07/1993
25/07/1993
26/07/1993
27/07/1993
28/07/1993
29/07/1993
30/07/1993
31/07/1993
01/08/1993
02/08/1993
03/08/1993
04/08/1993
05/08/1993
06/08/1993
07/08/1993
08/08/1993
09/08/1993
10/08/1993
11/08/1993
12/08/1993
13/08/1993
14/08/1993
15/08/1993
16/08/1993
17/08/1993
18/08/1993
19/08/1993
20/08/1993
21/08/1993
22/08/1993
23/08/1993
24/08/1993
25/08/1993
26/08/1993
27/08/1993
28/08/1993
29/08/1993
30/08/1993
31/08/1993
01/09/1993

234,1000000000
234,0981219871
233,7418194347
233,5418812757
233,5302088238
233,7300346476
234,1411365256
234,8335693748
235,8018454087
237,1173821076
238,8185426216
240,8919278220
244,0405608756
246,6147980938
249,5244627726
252,7404727527
256,1514082806
259,6966706059
263,1974420262
266,5537056167
269,7076671779
272,5451671564
275,7520973445
277,4550165240
278,9070470868
280,0932351168
281,0084433046
281,7385510437
282,2424464952
282,5707214561
282,6972267351
282,6702309903
283,5026685172
283,0090511611
282,4246091623
281,7573448184
281,0099193148
280,1758878768
279,2857734088
278,3409875184

77,3000000000
77,3008665659
77,6908357620
78,0901115287
78,4999657337
78,9300574905
79,3501100493
79,7797093279
80,1990155524
80,5993290635
80,9900862585
81,3400388201
81,8595418377
82,1197861896
82,3307221540
82,4808677196
82,5801429054
82,6000927643
82,5607366049
82,4408754176
82,2802263757
82,0596761051
81,8500362117
81,6204258130
81,3698281248
81,0992128889
80,8193926080
80,5299437187
80,2296808207
79,9289370929
79,6394249243
79,3501155059
79,2196759782
78,9491793404
78,6999014481
78,4807202131
78,2699211157
78,0795430901
77,9106045941
77,7809005712

90,8100000000
90,6930000000
90,5930000000
90,5030000000
90,4030000000
90,3030000000
90,2130000000
90,1130000000
90,0030000000
89,9030000000
89,7930000000
89,6930000000
89,4230000000
89,1673684211
88,9773684211
88,7873684211
88,6073684211
88,4073684211
88,2273684211
88,0373684211
87,8473684211
87,6673684211
87,4273684211
87,2373684211
87,0573684211
86,8773684211
86,6973684211
86,5273684211
86,3573684211
86,1873684211
86,0273684211
85,8573684211
85,6973684211
85,7516666667
85,6816666667
85,6116666667
85,5316666667
85,4616666667
85,3916666667
85,3216666667

74,9948125284
75,0105897812
74,8240382537
74,6640845193
74,5645250600
74,5125561145
74,5301796423
74,6035277080
74,7284473946
74,9390759250
75,1839378960
75,5087285317
75,9145764181
76,3007916509
76,7423870857
77,2302653081
77,7689193684
78,3393145682
78,9382815693
79,5636208137
80,1961572807
80,8427479943
81,5393330478
82,0911907640
82,6264666286
83,1768459074
83,6747752481
84,1852687523
84,6642715126
85,1155910718
85,5476116824
85,9388278585
86,3590839600
86,6680132539
86,9334854507
87,1573884032
87,3578819480
87,5032567395
87,6349158648
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Tabela Cq- Vaores das diferencas entre os resultados tedricos e os fornecidos pelo CCS/INPE de o, 3, W ec, e
h para o SCD1 com Variag&o da Vel ocidade de Rotacdo

SCD1 Ao, (°) AS (%) AW (rpm) Ay (°) n (°)
1 24/07/1993 0,0000000000 0,0000000000  0,0000000000 0,0000000000 0,0000000000
2 25/07/1993 0,3581219871 -0,3891334341 -0,0170000000 -0,2191201575 0,3967817735
3 26/07/1993 0,2018194347 -0,3991642380 -0,0270000000 -0,1820063597 0,4014026933
4 27/07/1993 0,0118812757 -0,4098884713 -0,0170000000 -0,1404334339 0,4098955563
5 28/07/1993 -0,1997911762 -0,4300342663 -0,0170000000 -0,1007671705 0,4318072514
6 29/07/1993 -0,4099653524 -0,4199425095 -0,0270000000 -0,0554988061 0,4269844299
7 30/07/1993 -0,6888634744 -0,4298899507 -0,0170000000 -0,0088296330 0,4476218001
8 31/07/1993 -0,9664306252 -0,4202906721 -0,0070000000 0,0375963816 0,4526047605
9 01/08/1993 -1,3181545913 -0,4009844476 -0,0170000000 0,0927654561 0,4572683992
10 02/08/1993 -1,7026178924 -0,3906709365 -0,0070000000 0,1428865069 0,4762062990
11 03/08/1993 -2,0714573784 -0,3499137415 -0,0170000000 0,1930693858 0,4728747339
12 04/08/1993 -31480721780 -0,5199611799 0,1530000000 0,2581706071 0,6939704876
13 05/08/1993 -25794391244 -0,2604581623 0,0730000000 0,2398424201 0,4438282661
14 06/08/1993 -29152019062 -0,2102138104 0,0073684211 0,2807092816 0,4468410739
15 07/08/1993 -3 2155372274 -0,1492778460 0,0073684211 0,3219569871 0,4503615375
16 08/08/1993 -3 4095272473 -0,0991322804 -0,0026315789 0,3485310465 0,4541152471
17 09/08/1993 -35485917194 -0,0198570946 0,0173684211 0,3876599606 0,4580110998
18 10/08/1993 -35033293941 0,0400927643 -0,0026315789 0,4042145122 0,4541255955
19 11/08/1993 -3 3525579738 0,1207366049 0,0073684211 0,4287269926 0,4538539525
20 12/08/1993 -3,1462943833 0,1608754176 0,0073684211 0,4311851427 0,4480724747
21 13/08/1993 -2,8323328221 0,2202263757 -0,0026315789 0,4385926187 0,4442127915
22 14/08/1993 -32048328436 0,2096761051 0,0573684211 0,4763244127 0,4950313357
23 15/08/1993 -1,6979026555 0,2300362117 0,0073684211 0,3353228628 0,3353713838
24 16/08/1993 -1,4449834760 0,2504258130 -0,0026315789 0,3270163344 0,3291948519
25 17/08/1993 -1,1829529132 0,2698281248 -0,0026315789 0,3162417975 0,3244889382
26 18/08/1993 -.0,9167648832 0,2792128889 -0,0026315789 0,2965248948 0,3141742550
27 19/08/1993 -0,7315566954 0,2893926080 -0,0126315789 0,2847473696 0,3127244046
28 20/08/1993 -0,5014489563 0,2999437187 -0,0126315789 0,2657829497 0,3114269507
29 21/08/1993 -0,3275535048 0,2996808207 -0,0126315789 0,2439576664 0,3049461530
30 22/08/1993 -0,1292785439 0,2889370929 -0,0226315789 0,2095342643 0,2898451673
31 23/08/1993 0,0272267351 0,2894249243 -0,0126315789 0,1856634520 0,2894674852
32 24/08/1993 -0,8297690097 0,1301155059 -0,0226315789 0,2018131084 0,2018141338
33 25/08/1993 0,4926685172 0,2696759782 -0,1026315789 0,0999022648 0,2853536044
34 26/08/1993 05790511611 0,2491793404 0,0216666667 0,0655062380 0,2732833369
35 27/08/1993 0,6646091623 0,2199014481 0,0216666667 0,0253484898 0,2562062492
36 28/08/1993 (,7473448184 0,2107202131 0,0316666667 -0,0027720083 0,2589942411
37 29/08/1993 0,8299193148 0,1899211157 0,0216666667 -0,0381378234 0,2549344844
38 30/08/1993 0,8858878768 0,1695430901 0,0216666667 -0,0687335084 0,2503923433
39 31/08/1993 0,9457734088 0,1306045941 0,0216666667 -0,1085705205 0,2381387859
40 01/09/1993 0,9809875184 0,1109005712 0,0116666667

Média = -1,0812479184 -0,0092440428  0,0026258772 0,1644801021 0,3704263674

Desvio = 1,5105853655  0,2873040257 0,0362823556 0,1938587660 0,1164648477




120

TabelaC;—Vaoresdea, 3, W ey do SCD2 calculados pelo model o tedrico com Variagéo da Velocidade de

Rotacdo
SCD2 a(°) 5 (°) W (rpm) 1 ()

1 01/02/2002 281,7000000000 62,7400000000 34,5700000000  83,9311381310
2 02/02/2002 281,7017868460 62,7391077110 34,5900000000  83,9029578065
3 03/02/2002 281,5288106808 62,9815346602 34,5900000000  84,1132993047
4 04/02/2002 281,3814622433 63,2123593272 34,6100000000  84,3193929799
5 05/02/2002 280,0500000000 63,3900000000 34,6300000000  84,8004057657
6 06/02/2002 280,0461696483 63,3908762975 34,5700000000  84,7930125432
7 07/02/2002 280,0600155952 63,4615674793 34,5600000000  84,8313050589
8 08/02/2002 280,0921182828 63,5306298821 34,5600000000  84,8584087239
9 09/02/2002 280,1347344518 635795783294 34,5500000000  84,8536433214
10 10/02/2002 280,1849741576 63,6286517249 34,5500000000  84,8698450360
11 11/02/2002 280,2547837831 63,6699517402 34,5400000000  84,8635116704
12 12/02/2002 278,7100000000 63,4700000000 34,4800000000  85,2011178599
13 13/02/2002 278,7142309085 63,4682368163 34,4200000000  85,2029377044
14 14/02/2002 278,7289598971 63,4473284092 34,2800000000  85,1787890319
15 15/02/2002 278,7340316273 63,4197659136 34,2300000000  85,1751645346
16 16/02/2002 278,7386158476 63,3908123155 34,1700000000  85,0494789689
17 17/02/2002 278,7200732118 63,3573859965 34,1200000000  85,1495961583
18 18/02/2002 278,6768617606 63,3289064322 34,0600000000  85,1626496031
19 19/02/2002 278,6313946615 63,3113319162 34,0000000000  85,1638057033
20 20/02/2002 278,5749100880 63,2902660710 33,9400000000  85,2025512669
21 21/02/2002 2785024620171 63,2691929180 33,8800000000  85,2239532754
22 22/02/2002 278,4182027734 63,2512805884 33,8200000000  85,2669759552
23 23/02/2002 278,3304685881 63,2425165633 33,7600000000  85,3130331713
24 24/02/2002 276,6000000000 61,2200000000 33,6900000000  85,0065445843
25 25/02/2002 276,5944363928 61,2204963759 33,6900000000  85,0832163115
26 26/02/2002 276,4193719289 61,0327272176 33,5500000000  85,1231598920
27 27/02/2002 276,2041573299 60,8316688095 33,4800000000  85,2014065719
28 28/02/2002 275,9456748648 60,6201734946 33,5100000000  85,2941563874
29 01/03/2002 273,7500000000 59,3800000000 33,4300000000  85,8989410583
30 02/03/2002 2737540557845 59,3818842711 33,4100000000  86,0144347318
31 03/03/2002 273,3918582439 59,1103340722 33,4300000000  86,1943044480
32 04/03/2002 272,9682511732 58,8404703866 33,4000000000  86,4360212021
33 05/03/2002 271,6300000000 58,2500000000 33,3400000000  87,0598849667
34 06/03/2002 271,6303602378 58,2501522589 33,3600000000  87,2058436580
35 07/03/2002 271,1429660616 57,9998003111 33,4100000000  87,5262000131
36 08/03/2002 270,6347636660 57,7488482425 33,4300000000  87,8862166287
37 09/03/2002 270,0748218824 57,5202552984 33,4500000000  88,2668480890
38 10/03/2002 269,4945545150 57,3102287282 33,4700000000  88,7098109877
39 11/03/2002 268,2400000000 56,94000000000 33,46000000000 89,4882863860
40 12/03/2002 2,682402700179 56,93825141854 33,48375000000
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Tabela Cg - Valores das diferencas entre os resultados tedricos e os fornecidos pelo CCS/INPE dea, 8, W ec, e
h para o SCD2 com Variag&o da Vel ocidade de Rotacdo

SCD2

Aa (%)

A3 (°)

AW (rpm)

Ay ()

n (°)

O©CoOoO~NOOOIA~WDNPE

40

01/02/2002
02/02/2002
03/02/2002
04/02/2002
05/02/2002
06/02/2002
07/02/2002
08/02/2002
09/02/2002
10/02/2002
11/02/2002
12/02/2002
13/02/2002
14/02/2002
15/02/2002
16/02/2002
17/02/2002
18/02/2002
19/02/2002
20/02/2002
21/02/2002
22/02/2002
23/02/2002
24/02/2002
25/02/2002
26/02/2002
27/02/2002
28/02/2002
01/03/2002
02/03/2002
03/03/2002
04/03/2002
05/03/2002
06/03/2002
07/03/2002
08/03/2002
09/03/2002
10/03/2002
11/03/2002

12/03/2002

Média =
Desvio =

0,0000000000
0,1717868460
0,1488106808
0,1014622433
0,0000000000
-0,0138272537
-0,0299844153
-0,0378831457
-0,0452687417
-0,0650291977
-0,0552194447
0,0000000000
-0,0157687569
-0,0110390550
-0,0059623502
0,0186172467
0,0400731376
0,0468649430
0,0613932448
0,0749050912
0,0824595071
0,0882046090
0,1004681087
0,0000000000
0,1744363928
0,2193719289
0,2641571369
0,3056825201
0,0000000000
0,3640559261
0,4218593474
0,4482501337
0,0000000000
0,4903602189
0,5129671500
0,5647654131
0,5848236497
0,6245561833
0,0000000000

0,4002700179
0,1507654829
0,2070091209

0,0000000000
-0,2408922890
-0,2284653398
-0,2176406728

0,0000000000
-0,0691244114
-0,0684335777
-0,0493705426
-0,0504213862
-0,0413473656
-0,0300482272

0,0000000000

0,0182366769

0,0273311011

0,0297661496

0,0308114944

0,0273886426

0,0189075411

0,0213305631

0,0202658003

0,0191937408

0,0112792805

0,0125139886

0,0000000000

0,1904963759

0,2027272176

0,2116687320

0,2001737287

0,0000000000

0,2718843369

0,2703342706

0,2704706662

0,0000000000

0,2501522509

0,2498002378

0,2288478202

0,2102553920

0,2002288120

0,0000000000

0,1682514185
0,0541643107
0,1373006900

0,0000000000
0,0000000000
-0,0200000000
-0,0200000000
0,0000000000
0,0100000000
-0,0100000000
0,0000000000
-0,0100000000
0,0000000000
-0,0100000000
0,0000000000
-0,0058333333
-0,0158333333
-0,0058333333
-0,0158333333
-0,0058333333
-0,0058333333
-0,0058333333
-0,0058333333
-0,0058333333
-0,0058333333
0,0041666667
0,0000000000
0,0000000000
0,0000000000
0,0033333333
0,0133333333
0,0000000000
-0,0025000000
0,0075000000
0,0075000000
0,0000000000
0,0037500000
0,0037500000
0,0037500000
0,0037500000
0,0037500000
0,0000000000

-0,0262500000
-0,0028125000
0,0083843258

0,0000000000
0,2442609015
0,2263808187
0,2033663397
0,0000000000
0,0499293409
0,0439437143
0,0263054419
0,0241666776
0,0107477862
0,0047960406
0,0000000000
-0,0175585438
-0,0218900686
-0,0214594328
-0,0132597051
-0,0031005415
0,0051108717
0,0094299938
0,0156447526
0,0197507265
0,0269705248
0,0315860526
0,0000000000
-0,0167761033
0,0018765626
0,0230627589
0,0527073909
0,0000000000
0,0779172925
0,1154376502
0,1379420343
0,0000000000
0,1865046858
0,2077146342
0,2485976102
0,2716143622
0,3029780565
0,0000000000

0,0634538109
0,0962873259

0,0000000000
0,2533179480
0,2381818514
0,2223572006
0,0000000000
0,0694006352
0,0697295077
0,0521734480
0,0542892144
0,0504255996
0,0387572355
0,0000000000
0,0195505302
0,0277734300
0,0298855904
0,0319211047
0,0327621348
0,0282896940
0,0348697317
0,0393066139
0,0417731900
0,0412776930
0,0469408471
0,0000000000
0,2082889439
0,2290375645
0,2479683737
0,2503977361
0,0000000000
0,3295094395
0,3469230384
0,3568858365
0,0000000000
0,3600365998
0,3698755309
0,3791742755
0,3786858162
0,3930552345
0,0000000000

0,1352005536
0,1427762804
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APENDICE D
COEFICIENTESDE VARIACAO DO W



Tabela D — Coeficientes calculados e atribuidos para variacéo da vel ocidade de rotacéo

123

SCD1 SCD2

24/07/1993 «SCP1,  -141808,00172454 | 01/02/2002 Diade Controle

25/07/1993 SCP1,  -141808,00172454|02/02/2002  «5CP2,  24240,684055
26/07/1993 SCP1,  -141808,00172454|03/02/2002  «5€P2, 0,000000

27/07/1993 «SCP1,  -141808,00172454|04/02/2002  «5€P2, 0,000000

28/07/1993 «SC€P1,  -141808,00172454 | 05/02/2002 Diade Controle

29/07/1993 «SCP1,  -141808,00172454|06/02/2002  «5€P2, 0,000000

30/07/1993 SC€P1,  -141808,00172454 |07/02/2002  «SC€P2,  -12120,342028
31/07/1993 «SCP1,  -141808,00172454 |08/02/2002  5C€P2,  -12120,342028
01/08/1993 «SC€P1,  -141808,00172454|09/02/2002  «5CP2,  -12120,342028
02/08/1993 «SCP1,  -141808,00172454|10/02/2002  «5€P2,  -12120,342028
03/08/1993 «SCP1,  -141808,00172454 [11/02/2002  «5C€P2,  -12120,342028
04/08/1993 «SCP1,  -141808,00172454 | 12/02/2002 Diade Controle

05/08/1993 «SC€P1,  -22135572019080|13/02/2002  «5€P2,  -79792,251683
06/08/1993 «SC€P1,  .22135572019080|14/02/2002  «5€P2,  -79792,251683
07/08/1993 «SC€P1,  -22135572019080|15/02/2002  «5¢P2,  -79792,251683
08/08/1993 «SCP1,  -22135572019080|16/02/2002  «5€P2,  -79792,251683
09/08/1993 «SC€P1,  .22135572019080|17/02/2002  «5€P2,  -79792,251683
10/08/1993 SC€P1,  .22135572019080|18/02/2002  «5CP2,  -79792,251683
11/08/1993 SCP1,  -22135572019080|19/02/2002  «5CP2,  -79792,251683
12/08/1993 «SCP1,  -22135572019080|20/02/2002  «5¢P2,  .79792,251683
13/08/1993 SC€P1,  -22135572019080|21/02/2002  «5¢P2,  .79792,251683
14/08/1993  SCP1,  -22135572019080|22/02/2002  «5¢P2,  .79792,251683
15/08/1993 «SCP1,  -221355,72019080|23/02/2002  «S5¢P2,  -79792,251683
16/08/1993 «SCP1, 221355 72019080 | 24/02/2002 Diade Controle

17/08/1993 SCP1,  -22135572019080|25/02/2002  «SCP2 0,000000

18/08/1993 SCP1,  -22135572019080 | 26/02/2002  «5CP2,  -169684,788388
19/08/1993 SCP1,  -22135572019080|27/02/2002  «5C¢P2,  -80802,280185
20/08/1993 SC€P1,  .22135572019080 |28/02/2002  kS€P2,  -80802,280185
21/08/1993 «SC€P1,  -22135572019080 | 01/03/2002 Diade Controle

22/08/1993 SC€P1,  -22135572019080|02/03/2002  «5CP2,  -27270,769562
23/08/1993 SC€P1,  -22135572019080|03/03/2002  Kk5C€P2,  -27270,769562
24/08/1993 SCP1,  .22135572019080|04/03/2002  5CP2;  -27270,769562
25/08/1993  SCP1, -58581,65313407 | 05/03/2002 Diade Controle

26/08/1993 SCP1,  _5858165313407|06/03/2002  «5CP2, 28785812316
27/08/1993 «SC€P1,  -58581,65313407 |07/03/2002  «5C€P2, 28785812316
28/08/1993 SCP1,  _58581,65313407|08/03/2002  «5CP2, 28785812316
29/08/1993 SCP1,  .58581,65313407|09/03/2002  «5C€P2, 28785812316
30/08/1993 k5CPl,  .5858165313407|10/03/2002  «5CP2, 28785812316
31/08/1993 >CPl, 5858165313407 [11/03/2002  KSCP2 28785,812316
01/09/1993 N&o ha Propagacéo 12/03/2002 N&o ha Propagacéo
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Tabela E- Magnitude do TPRS (10N m)

SCD1 SCD2
W constante W variando W constante W variando
24/07/1993 0,239567 0,239567 | 01/02/2002 0,115135 0,115135
25/07/1993 0,239570 0,239570 | 02/02/2002 0,115144 0,115144
26/07/1993 0,229708 0,229708 | 03/02/2002 0,154768 0,154768
27/07/1993 0,100607 0,100607 | 04/02/2002 0,233155 0,233155
28/07/1993 0,013414 0,013414 | 05/02/2002 0,038649 0,038649
29/07/1993 0,014382 0,014382 | 06/02/2002 0,183312 0,183312
30/07/1993 0,058869 0,058869 | 07/02/2002 0,149114 0,149114
31/07/1993 0,172802 0,172802 | 08/02/2002 0,107975 0,107975
01/08/1993 0,255941 0,255941 | 09/02/2002 0,204312 0,204312
02/08/1993 0,196835 0,196835 | 10/02/2002 0,246154 0,246154
03/08/1993 0,060292 0,060292 | 11/02/2002 0,201780 0,201780
04/08/1993 0,072285 0,072285 | 12/02/2002 0,256956 0,256956
05/08/1993 0,114430 0,114430 | 13/02/2002 0,244875 0,244875
06/08/1993 0,182769 0,182769 | 14/02/2002 0,256195 0,256195
07/08/1993 0,253106 0,253106 | 15/02/2002 0,252901 0,252901
08/08/1993 0,212640 0,212640 | 16/02/2002 0,096229 0,096229
09/08/1993 0,056423 0,056423 | 17/02/2002 0,245829 0,245829
10/08/1993 0,106781 0,106781 | 18/02/2002 0,167393 0,167393
11/08/1993 0,196170 0,196170 | 19/02/2002 0,137918 0,137918
12/08/1993 0,242859 0,242859 | 20/02/2002 0,207933 0,207933
13/08/1993 0,255035 0,255035 | 21/02/2002 0,127958 0,127958
14/08/1993 0,189184 0,189184 | 22/02/2002 0,141189 0,141189
15/08/1993 0,072094 0,072094 | 23/02/2002 0,234978 0,234978
16/08/1993 0,203194 0,203194 | 24/02/2002 0,088709 0,088709
17/08/1993 0,256772 0,256772 | 25/02/2002 0,252388 0,252388
18/08/1993 0,223102 0,223102 | 26/02/2002 0,253745 0,253745
19/08/1993 0,156630 0,156630 | 27/02/2002 0,241958 0,241958
20/08/1993 0,058353 0,058353 | 28/02/2002 0,256936 0,256936
21/08/1993 0,124503 0,124503 | 01/03/2002 0,203892 0,203892
22/08/1993 0,253982 0,253982 | 02/03/2002 0,256974 0,256974
23/08/1993 0,180288 0,180288 | 03/03/2002 0,092899 0,092899
24/08/1993 0,029108 0,029108 | 04/03/2002 0,093640 0,093640
25/08/1993 0,140402 0,140402 | 05/03/2002 0,068913 0,068913
26/08/1993 0,198281 0,198281 | 06/03/2002 0,022300 0,022300
27/08/1993 0,250052 0,250052 | 07/03/2002 0,145455 0,145455
28/08/1993 0,210623 0,210623 | 08/03/2002 0,256359 0,256359
29/08/1993 0,018957 0,018957 | 09/03/2002 0,239154 0,239154
30/08/1993 0,226738 0,226738 | 10/03/2002 0,227209 0,227209
31/08/1993 0,251811 0,251811 | 11/03/2002 0,131713 0,131713
01/09/1993 0,216988 0,216988 | 12/03/2002 0,161519 0,161519
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Figura 52 - Magnitude do TPRS para o SCD1] Figura 53 - Magnitude do TPRS para o SCD2

Figura 54 - Magnitude do TPRS no SCD1 com

variagdo na velocidade de rotagéo Figura 55 - Magnitude do TPRS no SCD2 com
variagdo na velocidade de rotagdo
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