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RESUMO

Velas solares apresentam um método alternativo de propulsdo promissor para os
préximos passos da exploragao espacial. Ao longo dos ultimos anos, com o aumento
de sua viabilidade tecnolégica e economica, tem aumentado o interesse na pesquisa
de missoes que empregam veiculos impulsionados pela pressao de radiacao solar.
No entanto, a dinamica e o controle de atitude de uma vela solar exigem modelos
complexos que muitas vezes fogem do escopo de estudos de transferéncias orbitais
que utilizam esse tipo de veiculo. Assim, boa parte dos trabalhos encontrados na
literatura utiliza um modelo ideal para a dindmica de atitude em que o posiciona-
mento da vela muda instantaneamente ao longo da trajetéria e fornece o empuxo
exatamente na direcao desejada. Tendo isso em vista, este trabalho tem como ob-
jetivo propor modelos nao-ideais para a dinamica de atitude, com a implementacao
de sistemas de controle e deformagoes da superficie refletora. Dessa forma, foram
realizadas simulacoes mais préximas do comportamento real de uma vela solar. A
partir dos resultados das simulagoes de atitude, foi investigado o quanto cada modelo
altera a dinamica orbital de uma trajetoria interplanetéria, visto que a trajetoria de
uma vela solar depende diretamente da atitude que o veiculo mantém ao longo da
missao. Somado a isso, comparou-se os desvios das simula¢des que adotam compor-
tamentos nao-ideais da dinamica de atitude para determinar a influéncia de cada
modelo. Por fim, foi avaliado o custo beneficio da implementacao de cada um. Todos
os modelos comprovaram a importancia de se considerar uma dinamica de atitude
mais completa nas simulagoes de transferéncias interplanetarias com uso de velas
solares. Além disso, alguns modelos se mostraram mais vantajosos devido aos seus
menores custos de recursos computacionais e simplicidade de implementacao.

Palavras-chave: Vela solar plana. Mecanica orbital. Dindmica de atitude. Sistemas
de controle. Método dos elementos finitos.
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ANALYSIS OF NON-IDEAL ATTITUDE DYNAMICS MODELS FOR
SOLAR SAILS AND ITS EFFECTS ON THE ORBITAL MOVEMENT

ABSTRACT

Solar sails present an alternative method of propulsion promising to the next steps
of space exploration. Over the last years, with an increase of their technological and
economic viability, a growth of interest has been observed on researches of missions
that employ vehicles propelled by solar radiation pressure. However, attitude dy-
namics and control of a solar sail demand complex models that in many cases are
not a part of the scope of studies of orbital transfers which use this type of vehicle.
Thereby, a great number of researches found in the literature use an ideal model for
the attitude dynamics in which the orientation of the spacecraft changes instantly
along the trajectory and offer an acceleration exactly in the desired direction. Taking
that into account, this research has the objective of proposing non-ideal models for
the attitude dynamics, with the implementation of control systems and deformations
of the reflective surface. In this way, simulations that are closer to the real behavior
of a solar sail were performed. From the results obtained from the attitude simu-
lations, an investigation was carried out to establish how much a non-ideal model
alters the orbital dynamics of an interplanetary trajectory. This is done knowing
that the trajectory of a solar sail depends directly on the attitude it maintains dur-
ing the mission. In addition, the deviations of the simulations that adopt non-ideal
behaviors of the attitude dynamics are compared to determine the influence of each
proposed model. Finally, the implementation cost-effectiveness of each of the mod-
els was assessed. All of the models confirmed the importance of implementing more
thoroughly conceived attitude dynamics simulations in the interplanetary transfer of
solar sails. Moreover, some of the models demonstrated to be more cost-effective due
to its lower computational requirements and greater simplicity of implementation.

Keywords: Flat solar sail. Orbital mechanics. Attitude dynamics. Control systems.
Finite element method.
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1 INTRODUCAO

Desde meados do século XX até os dias atuais, todas as agéncias e empresas que
se dedicaram a exploragao espacial se depararam com um grande obstaculo para
a realizacdo de suas missoes: a autonomia dos veiculos espacias e suas limitagoes
fisicas quanto ao combustivel embarcado (MCINNES, 2004). Veiculos movidos pela
tradicional forma de propulsdao quimica perdem parte de seu espago, que poderia
ser utilizado para ampliar a carga util transportada, para o armazenamento de
propelentes. Ou seja, o combustivel embarcado é parte do peso total da espacgonave,
servindo como um recurso finito e limitador dentro do escopo de uma missao espacial.
Para o caso de tecnologias mais recentes como propulsao elétrica, deve haver uma
reserva de parte do espaco dos veiculos e seus recursos energéticos para o alocamento
e funcionamento de seus motores. O emprego de um método de propulsao capaz de
canalizar a energia de uma fonte ambiente abundante no espaco interplanetario

apresenta-se como uma possivel solucao de boa parte de tais dificuldades.

Neste contexto, velas solares correspondem a um método alternativo de propulsao
promissor para o futuro da exploracao espacial. Sao veiculos que consistem em uma
carga util impulsionada por uma grande superficie refletora extremamente leve capaz
de absorver a quantidade de movimento linear de particulas de fétons emitidas pelo
Sol e transformé-la em quantidade de movimento linear da espagonave (VULPETTI
et al., 2015). A concepc¢ao artistica de uma vela solar plana quadrada em érbita da

Terra ¢ ilustrada pela Figura 1.1.

Figura 1.1 - Tlustracdo da vela LightSail-1 em 6rbita

Fonte: THE PLANETARY SOCIETY (2016).



Alguns tipos de configuracao de velas solares sdo apresentados por Wie (2004a) e
(2004b). Sao classificadas dentro de dois grandes grupos: Planas (FSS - Flat Solar
Sail) ou Compostas (SPT - Solar Photon Thruster). A diferenca estd no nimero de
superficies refletoras, tendo as Planas apenas uma e as Compostas duas ou mais.

Alguns formatos tipicos de Velas Solares Planas sao apresentados na Figura 1.2.

Figura 1.2 - Configuragoes tipicas de Velas Solares Planas

(a) (b) (c)
Configuragoes: (a) Vela quadrada, (b) Vela circular, (c) Heliogyro
Fonte: Wie (2004a).

As Velas Solares Compostas foram inicialmente propostas por Forward (1990) com
o intuito de contornar alguns problemas de controlabilidade. Duas de suas configu-

racoes sao indicadas pela Figura 1.3.

Figura 1.3 - Configurac¢oes de Velas Solares Compostas
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Configuragoes: (a) Simples (SSPT - Simple Solar Photon Thruster), (b) de Dupla Reflexao
(DR SPT - Double Reflection Solar Photon Thruster)

Fonte: Adaptada de Forward (1990).



1.1 Justificativa

Alguns avancos tecnolégicos podem ser observados recentemente, como a miniaturi-
zacao de sistemas eletronicos e mecanicos, além da possibilidade de implementar um
sistema de controle em softwares aliados a hardwares menores, em vez do controle
implementado exclusivamente em hardwares, o que ocorria nos primordios da tecno-
logia espacial. Neste contexto, as agéncias espaciais viram um novo ramo de veiculos
ganhar projecao na corrida espacial: os nanossatélites. Com eles, aumentou-se a difi-
culdade no embarque de combustivel para manobras orbitais. Velas solares, portanto,
apresentam-se também como um promissor meio de propulsao para este tipo de vei-
culos, sendo seu emprego explorado por algumas agéncias em missoes envolvendo
CubeSats, como a LightSail-1 da Sociedade Planetaria (BETTS et al., 2017a) ou a
NanoSail-D2 da National Aeronautics and Space Administration (NASA) (JOHN-
SON et al., 2011). Deve-se explicar que a palavra CubeSat é um acrénimo das pa-
lavras Cube e Satellite, inglés para "cubo'e "satélite", respectivamente. E um termo
usado para descrever nanossatélites cujas unidades tém sua massa e dimensoes pa-
dronizadas em 1,33 kg e 10 cm x 10 cm x 10 cm, respectivamente (THE CUBESAT
PROGRAM, 2019).

As tecnologias de espagonaves impulsionadas por velas solares poderao ainda tornar
possiveis missoes cujas tecnologias atuais de propulsao requerem uma elevada apli-
cagao de recursos financeiros e materiais e, assim, facilitariam a execugao de algumas
missoes ja realizadas atualmente. Exemplos apresentados por Vulpetti et al. (2015),
em curto prazo, seriam a substituicdo do satélite Advanced Composition Explorer
(ACE) da National Oceanic and Atmospheric Administration (NOAA) e da NASA
por uma nave impulsionada por velas solares para o monitoramento de atividade e
tempestades solares no ponto Lagrangiano L1, que esta localizado entre o Sol e a
Terra, ou a implementacao de naves de sensoriamento dos polos solares, com érbitas
de inclinagao préximas a 90° em relacao a ecliptica. Neste tltimo caso, o uso de velas
solares reduziria o tempo de transferéncia e a necessidade de manobras de swing-by;,
como a executada pela sonda Ulysses com Jupiter, em 1992 (WENZEL, 1995). Além
disso, a NASA ja demonstrou a viabilidade do uso de CubeSats para missoes inter-
planetéarias com a missao Mars Cube One (MarCO) (NATIONAL AERONAUTICS
AND SPACE ADMINISTRATION - NASA, 2018). A missao LighSail 2 (BETTS
et al., 2017b) visa demonstrar que a propulsao desse tipo de veiculos pode ser rea-
lizada por velas solares. Ainda seguindo exemplos apresentados por Vulpetti et al.
(2015), no médio-longo prazo, destacam-se missdes de ida e volta a Marte, com a

possibilidade de retorno de amostras fisicas para analises nos laboratorios terrestres,



e missoes de desvio de orbitas de asteroides para a prevencao de impactos contra a

Terra e consequentes tragédias globais.

Desta maneira, fica clara a importancia deste método de propulsdo alternativo e
do esforco de um grande niimero de agéncias espaciais para dominar as tecnologias
de construgao, langcamento e operacao de velas solares para sua implementagao em
missoOes com satélites tradicionais e nanossatélites. A possibilidade de angariamento
de um recurso energético ja disponivel em ambito interplanetario, como a pressao
de radiagdo da energia eletromagnética emitida pelo Sol, aliviaria os requisitos para
uma maior autonomia de uma missao espacial, oferecendo um maior ntimero de
alternativas de solugoes e contribuindo para o desenvolvimento do setor espacial e

seus esfor¢os pela exploracao interplanetaria.
1.2 Definicao do Problema

A grande dificuldade no emprego de velas solares como forma de propulsao esta rela-
cionada as grandes estruturas requeridas, que também devem ser finas e leves, o que
dificulta suas manobras de atitude. Esse mesmo motivo leva a uma alta flexibilidade
da estrutura das velas solares, o que, por sua vez, gera torques perturbativos de dificil
determinagao, causando imprecisdes nas simulagoes da dindmica orbital (JUNKINS;
KIM, 1993). Com o crescente interesse em missoes com o emprego de velas solares
torna-se necessario, portanto, um esfor¢o para analisar a dinamica de atitude des-
tas estruturas, criando modelos cada vez mais proximos do comportamento real no
vacuo interplanetario, a fim de analisar as implicagdes na trajetéria final da missao

idealizada.

Tendo em mente o exposto no paragrafo anterior, a implementacao de um simulador
da dinamica de atitude de uma vela solar capaz de levar em conta comportamentos
mais realistas da atitude da espagonave, os quais nao seriam considerados por um
modelo ideal, torna-se necessaria. Deve-se notar que a nomenclatura "modelo ideal",
para este trabalho, admite como significado uma vela cujos angulos de atitude simu-
lados na propagacao da transferéncia interplanetaria nao se diferem dos valores dos
angulos de atitude adotados como referéncia para a trajetéria. Ou seja, quando o
modelo ideal é considerado, a vela se comporta como um corpo rigido, sem deforma-
¢oes, e qualquer mudanca de atitude é instantanea, sem atrasos ou erros transientes,

assim como seus sensores e atuadores nao sao afetados por ruidos de qualquer tipo.

Dessa forma, propoe-se considerar as diferencas da atitude de uma FSS (Flat Solar

Sail) quadrada geradas pelo erro transiente proporcionado pelo sistema de controle



implementado. Além disso, considerar as diferencas da atitude geradas pela defor-
macao da superficie refletora da vela, assumindo que ela nao se comporta como
um corpo rigido. As deformacgoes, por sua vez, sao concebidas assumindo diferen-
tes niveis de discretizagao da vela, sendo cada modelo mais ou menos proximo do
comportamento de um corpo rigido. Ruidos como jitter, drift ou randémico nao sao
considerados nas medig¢oes dos sensores, tampouco na saida dos atuadores, isso para
limitar a quantidade de varidveis sob analise e facilitar a identificagdo da fonte dos

desvios simulados.

Tendo em vista esta formulacao, visa-se averiguar o quanto cada modelo conce-
bido altera a dinamica orbital de uma trajetéria interplanetdria. Assim como, com
a obtencao destes resultados, espera-se verificar qualitativamente se suas dificulda-
des de implementacao e esfor¢co computacional envolvidos fazem valer a pena suas

elaboragoes, implementacgoes e execugoes.
1.3 Objetivos

Este trabalho se propde a investigar a relacdo entre a dinamica de atitude e a
dindmica orbital de um veiculo espacial dotado de uma vela solar plana quadrada.
Pode-se definir um objetivo geral como motivador do trabalho, assim como listar

uma série de objetivos especificos necessarios a serem atingidos para sua conclusao.
1.3.1 Objetivo Geral

Analisar a influéncia das caracteristicas dos 27 modelos nao-ideais propostos para a
dinamica de atitude de um veiculo espacial dotado de vela solar quadrada e o quanto

estes modelos alteram a dinamica orbital da sua trajetéria interplanetaria.
1.3.2 Objetivos Especificos

— Desenvolver uma heuristica para a busca de trajetorias de rendezvous com

planetas com uso de uma vela solar;
— Determinar trés dimensionamentos de velas diferentes a serem simuladas;

— Apresentar, para cada uma das velas determinadas, uma trajetoria de ren-
dezvous com Marte como resultado da busca utilizando a heuristica desen-

volvida;

— Conciliar o simulador de trajetoria desenvolvido na linguagem For-
tran (MEIRELES, 2016) e o Spacecraft Attitude Simulator (SAS) desen-
volvido em Simulink (ROCCO et al., 2011), para que operem em conjunto;
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— Definir os ganhos de trés sistemas de controle para cada uma das velas

consideradas;

— Propor trés abordagens para a deformacao da superficie refletora de uma

vela solar;

— Propagar a trajetéria de atitude e, posteriormente, orbital, para os mo-
delos da dinamica de atitude elaborados, cada um deles constituido por
diferentes ganhos dos sistemas de controle e abordagens de deformagoes
propostas;

— Comparar e analisar a diferenca entre todas as trajetérias propagadas.

1.4 Estrutura da Dissertacao

Esta dissertacao teve seu texto organizado em seis capitulos. A Figura 1.4 apre-
senta, de forma grafica, a organizacao dos capitulos subsequentes a este capitulo de

introducao.

Na Figura 1.4, a coluna a esquerda apresenta a pesquisa de acordo com uma visao
classica das 4 etapas da metodologia cientifica: observagao, hipétese, experimentagao
e analise. A observacao leva a identificacdo de um problema. Cria-se entao uma
hipdtese para a explicacao deste problema, respeitando os pressupostos assumidos.
A terceira etapa é constituida pela experimentacdo da hipétese elaborada, sendo
necessario apresentar a solucdo proposta para o problema identificado e testéa-la.
Por fim, é necessaria uma etapa de andlise para avaliagao da solucao e sua validade.
A coluna a esquerda é entao associada a coluna da direita que, por sua vez, apresenta

a forma como a pesquisa é estruturada textualmente em capitulos.



Figura 1.4 - Diagrama da organizacao dos capitulos desta pesquisa

Problema:
Investigar imperfei¢des na
propagacio da trajetoria

interplanetaria de um veiculo espacial
dotado de vela solar e buscar
alternativas para a simulagdo de sua
dinamica orbital.

Capitulo 2 — Revisao Bibliografica:

Especifica, em sequéncia cronoldgica, os objetivos e as
contribui¢gdes de trabalhos tedricos que estudaram as
dindmicas de velas solares. Nessa sequéncia, também
sdo descritas missdes que tentaram viabilizar a
implementacdo de veiculos desse tipo no contexto da
exploragdo espacial.

y

Hipotese:

Considerar que desvios da trajetoria
orbital esperada do veiculo espacial
sdo gerados por variagdes ndo
modeladas da atitude de uma vela
solar, ou seja, que ndo sdo previstas
por modelos ideais de sua dindmica
de atitude.

Capitulo 3 — Fundamentagio Teorica:

Discute alguns conceitos cuja compreensdo ¢ necessaria
para o entendimento e implementacdo do trabalho.
Explica-se a Pressdo de Radiac@o Solar e seus efeitos
de aceleragéo na vela, assim como as propriedades da
vela importantes nessa interagdo. Além disso, discute-se
alguns conceitos basicos de dinamica orbital, dindmica
de atitude e sistemas de controle.

h J

Solucio proposta:

Propor e implementar modelos mais
completos da dinamica de atitude de
uma vela solar. Propagar trajetorias
interplanetdrias que ndo levem em
consideragdo a dindmica de atitude da
vela solar, como referéncia, e
trajetorias  interplanetdrias  que
consideram os desvios dos modelos
de dinamica de atitude propostos.

Capitulo 4 — Metodologia:

Aponta os métodos utilizados para a realizagdo do
trabalho. Primeiramente, apresenta as consideragdes
usadas como critério para defini¢do das propriedades do
veiculo, os ganhos do sistema de controle e as
deformagdes admitidas. Por ultimo, detalha alguns
aspectos dos simuladores orbital e de atitude.

h J

Avaliacio da solucio:

Comparar as trajetorias que levam em
consideragdo os desvios dos modelos
da dinamica de atitude com as
trajetorias de referéncia e avaliar a
influéncia dos modelos nas suas
propagacoes.

Capitulo 5 — Resultados:

Expde a andlise resultante do estudo da dinimica
orbital de uma vela solar, assim como a heuristica
proposta e as trajetorias de referéncia determinadas.
Além disso, discute os resultados obtidos para as
trajetorias propagadas, uma comparagdo com suas
respectivas trajetorias de referéncia e uma revisdo da
implementacdo dos modelos de deformagdo e dos
sistemas de controle.

h J

Capitulo 6 — Conclusdes:

Apresenta um resumo do que foi realizado pelo
trabalho e suas contribui¢des para a area. Sdo ainda
discutidas sugestdes para trabalhos futuros.

Fonte: Producao do autor.







2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta, de forma cronologica, um breve resumo do desenvolvimento
de tecnologias e conceitos aplicaveis na implementagao de velas solares em missoes
espaciais. Sao discutidas desde concep¢oes primarias nos primordios da exploragao
espacial, até os incipientes estudos ao longo do século XX e o aumento progressivo

das pesquisas e missoes a partir da década de 1990.

De acordo com Mclnnes (2004), apesar das tecnologias de velas solares como méto-
dos de propulsao de veiculos espaciais estarem vivendo, atualmente, o inicio de uma
promissora era de desenvolvimento e aplicagoes, seu conceito ja existe ha mais de um
século, havendo a realizagao de alguns estudos na area durante esse periodo. O autor
foi capaz de identificar mengoes dos escritores franceses de ficcao cientifica Faure e
Graffigny, em 1889, que escreveram sobre uma espaconave impulsionada por espe-
lhos na obra "Les Aventures extraordinaires d’un savant russe'. Dentre as primeiras
mencoes identificadas pelo autor no campo cietifico, destacam-se aquelas realizadas
pelo cientista soviético, considerado o pai da astrondutica, Konstantin Tsiolkovsky
junto com o cientista leto Fridrickh Tsander, na qual escreveram, ao longo da década
de 1920, sobre o emprego de grandes espelhos finos para uso da pressao de radiagao
solar como meio de propulsao para viagens interplanetarias. Tsander chegou a dis-
cutir em 1924 meios praticos para uso de velas solares. Porém, como a tecnologia
dos materiais necessaria para construcao de tais veiculos nao se apresentava a altura
de seus requisitos, esta area de pesquisa permaneceu praticamente inexplorada até
o final do século XX. O autor ainda destaca alguns estudos nesse século como, por
exemplo, a discussao das vantagens de velas solares por Garwin em 1958, o breve
investimento da NASA, durante a década de 1970, em uma missdo posteriormente
cancelada para rendezvous com o cometa Halley, ou a formacao de grupos como a
World Space Foundation (WSF) na Califérnia em 1979 e a Union pour la Promotion
de la Propulsion Photonique (U3P) em Toulouse em 1981, voltados para a pesquisa

de velas solares por meio de financiamento privado.

Em concordancia com o atual interesse pelo desenvolvimento de velas solares, di-
versos estudos tedricos tém sido conduzidos durante as tultimas décadas. Forward
(1990) prop6s uma nova configuracao denominada velas solares compostas (SPT -
Solar Photon Thrustors), visando a solugdo do problema de reducao de area ilumi-
nada que velas solares planas apresentam ao se inclinarem em relagao a luz solar
incidente. O uso de uma superficie refletora concava para concentrar a luz em uma

segunda superficie refletora de menor tamanho, sendo esta a usada para o dire-



cionamento da luz solar, superaria, a principio, este problema. Ainda no mesmo
ano, Angrilli e Bortolami (1990) discutiram os aspectos mais importantes para a
utilizacao de velas solares em um fly-by lunar, com subsequente inser¢ao do veiculo

em uma Orbita heliocéntrica interplanetaria.

Em fevereiro de 1993, o projeto Znamya da Agéncia Espacial Federal Russa promo-
veu a abertura de espelhos refletores com didmetro de 20 metros em érbita terrestre,
simulando a configuracao heliogyro de velas solares em ambiente espacial. Apesar de
seu proposito ter sido a iluminacao de cidades russas durante os meses de inverno, os
refletores foram capazes de demonstrar o uso de tecnologias de velas solares aplicadas
em 6rbita (VULPETTTI et al., 2015).

MecInnes (1999) demonstrou que o uso de velas solares de alto desempenho, termo
usado para descrever velas com alta razao entre a forga exercida pela pressao de
radiagao solar e a forga gravitacional exercida pelo Sol na vela, possibilita a realizagao
de missoes com o uso de familias de érbitas nao-keplerianas para as quais qualquer
outro meio de propulsao seria impossivel. McInnes (2003a) discutiu a aplicabilidade
do uso de velas solares em diversos tipos de missoes, chegando a conclusao de que
h& um nicho especial para uso dessa tecnologia em missoes com demanda de grande
consumo de combustivel e/ou longa duracao. Foi McInnes (2003b) quem também
revisou a mecanica orbital desses veiculos, ilustrando algumas das orbitas singulares

possibilitadas pelo emprego dessa tecnologia.

Em 2004, a Japanese Aerospace Exploration Agency (JAXA) testou com sucesso
o desdobramento de duas velas solares em um voo suborbital de um foguete de
sondagem (VULPETTI et al., 2015). Flint (2004) explorou em maiores detalhes as
propostas de Forward de 1990 para velas solares compostas, com énfase no deta-
lhamento das vantagens técnicas de desempenho e revisou como elas permitiriam
a construcao de velas solares com menores areas superficiais porém maiores cargas
lteis em comparagao as velas solares planas. Murphy et al. (2004) realizaram uma
sequéncia de testes em um modelo de vela quadrada com 10 metros de lado com
o intuito de validar o modelo analitico de sua montagem funcional de componen-
tes, resisténcia, rigidez, formato e comportamento dindmico. Ainda neste ano, Wie
(2004a) e (2004b) equacionou e realizou simulagoes da dindmica de atitude de ve-
las solares controladas por diversas configuragoes de sistemas de controle. Alguns
dos sistemas propostos por ele utilizam rodas de reacao, centro de massa maével ou

pequenas velas em suas extremidades.

Em 2005, a Sociedade Planetaria, uma organizagdo nao governamental sem fins lu-
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crativos, tentou realizar o que seria o primeiro experimento astrodinamico com velas
solares com seu veiculo Cosmos 1. Porém, o foguete responsavel por transportéa-lo
explodiu durante o lancamento, provocando um retardo no avango de suas pesqui-
sas (FRIEDMAN, 2015). No mesmo ano, engenheiros afiliados ao Marshall Space
Flight Center da NASA implementaram testes de desdobramento de velas solares
em cadmaras de vacuo terrestres (VULPETTI et al., 2015). Nassiri et al. (2005) estu-
daram a dindmica orbital da trajetoria 6tima de uma vela solar ideal. Consideraram
o problema de controle 6timo dos angulos de atitude da vela de maneira a executar
uma transferéncia coplanar em tempo minimo de uma Orbita circular inicial para

uma oOrbita circular final.

Wie (2007) apresentou uma formula¢do matematica além de uma solugao prética
para o problema da modelagem do empuxo vetorial de uma vela solar. Para tal,
propos a arquitetura de um sistema de controle do empuxo vetorial /controle orbital
baseado em quatérnios devido a simplicidade de seu algoritmo computacional para
a determinacao dos quatérnions de atitude desejados para o veiculo. Guerman et
al. (2008a) desenvolveram um modelo da dindmica de atitude para uma vela solar
composta. Analisaram que caso a superficie coletora tenha propriedades éticas ide-
ais, a pressao de radiagao incidente na vela desestabilizaria o veiculo. Propuseram,
ainda, que a rotacao da superficie coletora auxiliaria na manutencao da estabili-
dade da espagonave (GUERMAN et al., 2008b). Pereira (2009), em um trabalho
desenvolvido no Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE), prop6s modelos
de forca e torque atuantes nas configuragoes de velas compostas, considerando re-
flexbes nao-ideais, para verificar as condigoes de estabilidade de seus controles de
atitude. Realizou ainda simulagoes de transferéncias interplanetarias para comparar
o desempenho de velas solares compostas simples em relacao a velas solares planas

quadradas.

Em 2010, a JAXA realizou a primeira missao que demonstrou, com sucesso, o em-
prego da tecnologia de velas solares no espaco interplanetario. A missao teve como
alguns de seus objetivos principais a abertura e controle de uma membrana de vela
solar, a medicao da aceleragao devido a pressao de radiagao solar e a validagao de um
sistema de controle de atitude baseado em filmes de cristais liquidos de reflectancia
varidvel chamados Dispositivos de Controle de Reflectancia (RCD - Reflectance Con-
trol Device). O veiculo IKAROS (Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation
Of the Sun), apresentado na Figura 2.1, completou uma transferéncia Terra-Vénus
em aproximadamente 6 meses (TSUDA et al., 2011a). A fase estendida da missao

durou até 23 de abril de 2015, quando ocorreu o tltimo contato com a nave.
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Figura 2.1 - Foto do veiculo IKAROS tirada por sua cdmera

Fonte: JAPAN AEROSPACE EXPLORATION AGENCY - JAXA (2010).

Ainda em 2010, a NASA realizou o langcamento de seu nanossatélite NanoSail-D, um
CubeSat 3U que realizou o desdobramento de uma vela solar plana quadrada em uma
érbita terrestre baixa (LEO - Low Earth Orbit). A missao demonstrou a possibilidade
do uso de velas para realizar o decaimento orbital de satélites desativados ou lixo
espacial (JOHNSON et al., 2011).

Um ano apés o sucesso da missdo IKAROS, Tsuda et al. (2011b) propuseram um
novo método para estimar o formato da vela baseado no novo modelo de atitude
GSSM (Generalized Spinning Sail Model), criado gragas aos dados de atitude forne-
cidos pela missdo. Zhang et al. (2011) realizaram simula¢oes da dindmica de atitude
de uma vela flexivel, utilizando um modelo de elementos finitos. Assim foi capaz de
analisar as consequéncias dos modos de vibragao da vela sob a acao do sistema de

controle.

Lopes (2013), em um trabalho desenvolvido no INPE, propds uma abordagem multi-
objetivo para a otimizagao da trajetéria de uma vela solar, tendo em vista a mini-
mizagao do nimero de manobras e do tempo da transferéncia. Para tanto, utilizou
uma versao multi-objetivo do algoritmo de Otimizagdo Extrema Generalizada com
codificagao real (M-GEO,¢q - Multi-objective Generalized Extreme Optimization),
elaborado a partir do algoritmo cldssico de Otimizagao Extrema Generalizada (GEO
- Generalized Extreme Optimization), desenvolvido por Sousa et al. (2003), também
no INPE.
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Vulpetti (2013) provou matematicamente que existem cinco maneiras de se manobrar
uma vela solar. Sao elas i) deslocamento relativo entre o baricentro e o centro de
pressdo; ii) pares de velas segmentadas; iii) pequenas velas nas extremidades das
hastes; iv) pequenos propulsores quimicos e v) mudanca da reflectancia da vela. Dois
anos mais tarde, Borggrife et al. (2014) avaliaram os torques de controle gerados
pela utilizacao de revestimentos eletrocromicos como sistema de controle da atitude

de uma vela solar.

Em 2013, a European Space Agency (ESA) desenvolveu uma estrutura para acelerar
a reentrada de satélites de até 700 kg em LEO. Chamada de Gossamer Deorbit
Sail, é uma vela solar quadrada que faz uso da pressao de radiacao solar e arrasto
atmosférico para o decaimento orbital de satélites em até 25 anos (FERNANDEZ et
al., 2014). A Gossamer Deorbit Sail pode ser vista em um estado parcial de abertura

na Figura 2.2.

Figura 2.2 - Foto do teste de abertura da Gossamer Deorbit Sail

Fonte: Fernandez et al. (2014, p. 210).

A partir de 2014, tendo em vista a iniciativa CleanSat da ESA, a Universidade
de Cranfield implementou em duas missoes espaciais da Agéncia Espacial Brita-
nica (UKSA - United Kingdom Space Agency) um sistema de decaimento orbital
de satélites também baseado no uso da pressao de radiagao solar e arrasto atmos-
férico. Chamado de Sistema de Aumento de Arrasto (DAS - Drag-Augmentation

System), foram implementadas a vela solar Icarus-1 no satélite TechDemoSat-1 ( Te-
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chnology Demonstration Satellite-1), lancado em 2014, e a vela solar Icarus-3 no
satélite Carbonite-1, lancado em 2015. A Icarus-1, que pode ser vista na Figura 2.3,
e a Icarus-3 sdo velas solares quadradas que serdo abertas nas fases finais das mis-
soes e serao responsaveis em retirar estes satélites de suas Orbitas e provocar suas
reentradas em até 25 anos (PALLA et al., 2017).

Figura 2.3 - Foto da Icarus-1 estendida na cidmara de testes

Fonte: Palla et al. (2017, p. 2).

Em 2015, em uma nova tentativa, a Sociedade Planetaria realizou, com sucesso, o
teste de desdobramento em LEO de sua vela solar LightSail 1 (BETTS et al., 2017a).
Ainda no mesmo ano, um projeto colaborativo liderado pelo Centro Espacial de
Surrey langou a espagonave DeorbitSail (STOHLMAN; LAPPAS, 2013) para testar
o emprego de uma vela solar para o decaimento orbital de um CubeSat 3U. Apesar
da fase inicial da missao ter sido um sucesso, houve falha na abertura da vela solar,
impedindo que a etapa final da missao fosse concluida (MASSIMIANI, 2019).

Dois anos mais tarde de sua primeira tentativa, o Centro Espacial de Surrey rea-
lizou, em 2017, a primeira abertura bem sucedida de uma vela solar europeia com
sua missao InflateSail (VIQUERAT et al., 2015). Dessa vez, foi possivel demonstrar
a contribuigdo de uma vela solar para retirar de 6rbita um CubeSat 3U (KRAMER,
2019). No mesmo ano, o sistema de decaimento orbital de satélites ARTICA de-
senvolvido pela Space Mind, foi lancado como parte da missao URSA MAIOR, um
CubeSat 3U desenvolvido pela Universidade de Roma, para validacao do uso dessa
tecnologia (SPACE MIND, 2019). Um projeto similar chamado PW-Sat2, que por

sua vez possuia uma carga util composta por um CubeSat 2U e foi desenvolvido
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pela Universidade de Tecnologia da Varsovia, foi lancado no fim de 2018 e atual-

mente se encontra em sua fase final da missao de decaimento orbital gerado pela

vela solar (WARSAW UNIVERSITY OF TECHNOLOGY, 2019).

A Sociedade Planetaria ja possui programada, para o primeiro semestre de 2019,
a missao LightSail 2 para testar a viabilidade do emprego de tecnologias de velas
solares para a propulsdo de CubeSats (BETTS et al., 2017b). O controle de atitude
dessa missao se baseia na emissao de um feixe de LASER sobre um lado da superficie
refletora de maneira a desbalancear o médulo das forcas de pressao de radiagao sobre
a vela solar e gerar um torque sobre a espagonave. O grupo também esta trabalhando,
em colaboracdao com a NASA, na missao NEA Scout, que prevé o lancamento, em
2020, de um CubeSat de 6 unidades propelido por uma vela solar quadrada para
reconhecimento da superficie do asteroide 1991VG (MCNUTT et al., 2014).

Por fim, fugindo da cronologia do progresso de tecnologias de velas solares, deve-se
dar destaque para dois trabalhos da area de controle de atitude de satélites artifi-
ciais realizados no INPE. Isso pois ambos foram desenvolvidos no SAS e tiveram
suas contribui¢oes englobadas por este trabalho. Primeiramente, Nardin (2015) in-
vestigou a dindmica de atitude de uma espaconave perturbada por torques gerados
pelo movimento de um brago robotico acoplado a ela na fase de atracagao. Posteri-
ormente, Mota (2018) modelou a dindmica de atitude de satélites perturbada pela
abertura de seus painéis solares. Ambos deram iniciativa a realizacao de calculos de
atualizacdo da matriz de inércia da espagonave simulada no SAS, o que permitiu
a implementagao dos modelos de atitude que admitiam deformagoes da superficie

refletora da vela solar neste trabalho.
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Para o estudo do desempenho de velas solares em transferéncias orbitais, bem como
a implementacdo de sistemas de controle e deformacoes da superficie refletora na
dindmica de atitude, alguns conceitos basicos devem ser considerados. Esses concei-
tos possuem uma natureza multidisciplinar e sao apresentados em diversos tépicos

deste capitulo.
3.1 Velas Solares

Como discutido no Capitulo 1, velas solares apresentam alternativas para contornar
limitagoes de autonomia de missoes espaciais. Sua construcao, no entanto, apresenta
novos desafios tecnolégicos. Como suas estruturas devem possuir grandes dimen-
soes, contudo leves, elas possuem alta flexibilidade, o que dificulta o controle de
sua atitude. Com essas dificuldades em mente, missoes ja tém sido programadas e
tecnologias testadas para superar os obstaculos desse tipo de propulsao, a qual se
mostra muito promissora e ganha cada vez mais visibilidade no cenario da exploragao

espacial.

Sob o aspecto técnico, a vela solar esta a todo momento sob a acao de forcas provo-
cadas pela pressao de radiagao solar. Sao essas forcas as responsaveis por propelir o
veiculo e realizar as manobras de sua dinamica orbital. Apresenta-se nesta secao o
equacionamento da natureza quantica dessas forcas, além de como as propriedades
Opticas da vela afetam esta troca de quantidade de movimento linear entre os fotons

emitidos pelo Sol e a mesma, de forma a acelera-la.
3.1.1 Principio fisico da pressao de radiagao

McInnes (2004) apresenta o equacionamento do principio fisico da pressao de radi-
acao tanto pela natureza quantica da luz quanto por sua natureza eletromagnética.
Como ¢é de se esperar, ambas as abordagens chegam ao mesmo resultado. Esta secao

expoe o equacionamento da primeira abordagem.

Do ponto de vista da Fisica quantica, a pressao de radiagao pode ser explicada
como tendo sua causa na quantidade de movimento linear dos fétons. Essa pressao
é causada pela transferéncia da quantidade de movimento linear dos fétons para a
superficie que o mesmo incide. Mais especificamente, a pressao de radiacao solar é a
pressao que a radiacao eletromagnética proveniente do Sol exerce sobre a superficie

do veiculo espacial.

17



Inicialmente, considera-se a Lei de Plank, dada pela Equacao 3.1, que define a energia

E carregada por um féton de frequéncia v:
E=h (3.1)
em que h = 6,62607004 x 1073 m%kg/s é a constante de Plank.

A equivaléncia de massa-energia da relatividade especial determina a energia de um

corpo em movimento como:
E?* = mg*c* + p*c? | (3.2)

em que my € a massa de repouso do corpo, p é a quantidade de movimento linear

do corpo e ¢ = 2,9979 x 10® m/s é a velocidade da luz no vécuo.

Como o féton é um corpo de massa zero, a Equacao 3.2 pode ser reescrita de tal

forma a apresentar a energia de um féton como:

E=pc . (3.3)

Portanto, a quantidade de movimento linear carregado por um féton é determinada

por uma combinagao das Equagoes 3.1 e 3.3:

p=-— - (3.4)

Para determinar a pressao exercida sobre um corpo, deve-se considerar a quantidade
de movimento linear carregado por um fluxo de fétons. O fluxo de energia W a uma

distancia r do Sol pode ser determinado pela Equacao 3.5.
R 2
W =W, <E> , (3.5)
r

em que Wg = 1368 W/m? ¢ o fluxo de energia emitido pelo Sol medido a 1 UA
(Unidade Astronomica), definido pela Equagao 3.6 e Rg = 149597870 km = 1 UA

é a distancia média entre a Terra e o Sol.

N 47TRE2 ’

em que Lg = 3,846 x 10*¢ W ¢é a luminosidade do Sol.

Wg (3.6)
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A energia AFE carregada através de uma area A normal a radiagdo incidente ao longo

de um tempo At é dada por:

AE = WAAt . (3.7)

A pressao P exercida sobre a superficie é entdo definida como a quantidade de

movimento linear por unidade de tempo, por unidade de area, de tal maneira que:

1 Ap

P=aa

(3.8)

Portanto, considerando as Equagoes 3.3 e 3.7, pode-se determinar a pressao de ra-

diacao exercida pela quantidade de movimento linear dos fétons como:

P= -~ (3.9)

3.1.2 Propriedades da vela solar

O equacionamento desta secao baseia-se no material apresentado por Vulpetti et al.
(2015). Primeiramente, deve-se introduzir o conceito do vetor lightness (L) como a
aceleracao impulsiva normalizada em relacao a aceleragao gravitacional local do Sol.
O vetor é definido no referencial orbital da espagonave (SOF - Spacecraft Oriented
Frame) e descrito na Equacao 3.10. O SOF, por sua vez, é centrado no baricentro

da espacgonave e ilustrado na Figura 3.1.

1o,

L= <20> N [(2rspecna + XsTaisy + vap) B+ (ap +rairp) A (3.10)

em que 0. é o carregamento critico da vela, definido na Equacgao 3.11, ¢ é o carre-
gamento da vela, definido na Equacao 3.12, n, é a componente do versor n no eixo
XSOF Tspec € a reflectancia especular do lado frontal da vela, 745¢ € a reflectancia
difusa do lado frontal da vela, xs é o coeficiente de emissao/difusao do lado frontal
da vela, k é o fator adimensional de impulso provocado por emissao de radiagao,
definido na Equacao 3.13, af ¢ a absortancia total do lado frontal da vela, i ¢é o
versor do sentido normal a superficie posterior da vela e @1 é o versor do sentido da

luz incidente na vela.

Na Figura 3.1 se destacam o angulo «, angulo entre os versores nn e U definido no

plano XSOFYSOF o o angulo J, angulo entre os versores N e 0 definido no plano
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NZSOF Fg é o vetor que representa a direcdo da forca resultante atuando sobre a

vela por consequéncia da pressao de radiacao solar.

Figura 3.1 - Esquema da orientagao da vela no Referencial Orbital da Espagonave (SOF)

A

h=Zo

|
—
c
N
w
o
m
i

WY VWYY FH:‘H:‘\"I“L\H WY YYY VY

Fonte: Adaptada de Vulpetti et al. (2015, p. 209).

O carregamento critico da vela, constante introduzida por Vulpetti et al. (2015), por

sua vez ¢ determinado pela Equacao 3.11.

Wg
Cg1UA

(3.11)

. =2

em que gipa = 5,930 x 1073 m/s? é a aceleragdo gravitacional do Sol a distancia de
1 UA.

O carregamento na vela solar ¢ calculado por:
oc=— (3.12)
em que m é a massa da espaconave e A é a area da superficie refletora da vela.

Por sua vez, o fator adimensional de impulso provocado por emissiao de radiagao (k)
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¢ definido pela Equagao 3.13.

_ xrer(T) — xpen(T)
=D T e (3.13)

em que 7" é a temperatura da vela, xs é o coeficiente de emissao/difusao do lado
frontal da vela, €; é a emitancia do lado frontal da vela, em funcao de T, x; ¢ o
coeficiente de emissao/difusdo do lado posterior da vela e ¢, é a emitancia do lado

posterior da vela, em fungao de T.

Por uma matriz de transformacdo = ¢é possivel determinar o vetor lightness no

referencial inercial heliocéntrico (HIF - Heliocentric Inertial Frame):

ZE—=[t hx# h] , (3.14)
em que ¥ = [rxmr rymr rzmr]l é o versor do sentido radial para fora e
h = [hxur  hyurr  hzuw]? é o versor do sentido do momento angular orbital

da espagonave.

Por fim, por meio das Equagoes 3.10 e 3.14 é possivel determinar a aceleragao no

referencial heliocéntrico a qual a vela estd submetida:
APRE — =01, (3.15)

em que g é a aceleracao gravitacional solar local, funcdo da distancia entre a espa-

¢onave e o Sol.
3.2 Dinamica orbital e de atitude

As simulacoes da trajetoria de espaconaves ao longo de uma transferéncia inter-
planetaria seguem o equacionamento e termos tipicos da area de dinamica orbital.

Alguns destes conceitos e equagoes sao apresentados nesta secao.

Além disso, no caso de velas solares, como a radiacao incide continuamente sobre
a superficie refletora, a espagonave esta sempre submetida a um empuxo ao longo
de sua trajetéria. Por esse motivo, ha um acoplamento entre a mecanica orbital e
a dindmica de atitude. Portanto, a atitude da vela solar é sempre considerada nas
simulagoes orbitais, aplicando-se conceitos como os apresentados na Secao 3.1.2, e

outros apresentados nesta secao para as simulagoes da dinamica de atitude.
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3.2.1 Interacgoes gravitacionais

No conceito do planejamento de missoes espaciais, o problema de N corpos que inte-
ragem entre si apenas por meio de suas atragoes gravitacionais é importante. Neste
trabalho, as simulac¢oes de transferéncias orbitais sdo realizadas em um programa
que integra as equagoes de movimento de 4 corpos que interagem gravitacionalmente
entre si, além de considerar a forca de pressao de radiacao solar que atua sobre a

espaconave.

Aplicando a Lei da Gravitacao Universal de Newton, a for¢a gravitacional resultante
F g sobre um corpo de massa m; sujeito a atracao gravitacional de outros N-1 corpos

¢ dada por (CURTIS, 2005):

N
mj
3.
j=1 "1ij

FG = Gm, ry; (316)
em que G = 6,67 x 107" m3/s’kg é a constante gravitacional universal, m; ¢ a

massa do j-ésimo corpo e rj; € o vetor da distancia do corpo i ao outro corpo j.

Além disso, um caso particular do problema de N corpos é o problema de 2 corpos.
Tomando a Equacao 3.16, a forca sobre um corpo de massa m; resultante da inte-
racao gravitacional entre outro corpo de massa msy, ambos com distribuigao esférica
de massa e separados por uma distancia r em um sistema de coordenadas inercial,

¢ dada por (CURTIS, 2005):

mime

F12 =G ri2 (317)

r3
em que Fi5 é o vetor da forga sobre o corpo 1 exercida pelo corpo 2 e ri5 é o vetor

da distancia do corpo 1 para o corpo 2.

A integracao da Equacgao 3.17 e, por uso da Equacao de Binet, obtem-se a seguinte
solugao para a determinagao da distancia de um corpo em relagao a um corpo central,

como ilustrado pela Figura 3.2:

a(l —e?)

= 7 3.18
1+ ecos f ( )

em que a é o semieixo maior da Orbita, e ¢ a excentricidade da orbita e f é a anomalia

verdadeira.
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Figura 3.2 - Elementos orbitais
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Fonte: Adaptada de Curtis (2005, p. 158).

O problema de 2 corpos, portanto, indica a existéncia de orbitas descritas por cur-
vas cOnicas. Sao as chamadas orbitas keplerianas. Essas podem ser definidas por
6 elementos orbitais, como ilustrados pela Figura 3.2. Trés ja foram definidos na
Equacao 3.18, restando a definicao dos trés restantes. Na Figura 3.2, i é a inclinagao
da érbita em relagao ao plano de referéncia, €2 é a ascensao reta do nodo ascendente
e w é o argumento do periapside. Esses trés sao os angulos de Euler que caracterizam

a orientacao da oOrbita em relagdo ao sistema de coordenadas de referéncia.

E importante introduzir ainda o conceito de energia orbital especifica, que se mantém
constante em um problema de 2 corpos. A energia orbital especifica de um corpo

atraido por um corpo central de massa M é dada por:

GM

S (3.19)

€ =

No que diz respeito as curvas conicas, um corpo em trajetéria circular ou eliptica
apresenta € < 0, em trajetoria parabdlica € = 0 e em trajetoria hiperbodlica € > 0.
Ou seja, trajetorias circulares e elipticas sao érbitas estaveis, enquanto trajetérias
parabodlicas e hiperbdlicas sao trajetorias de escape da influéncia gravitacional do

corpo central de um sistema de 2 corpos.
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3.2.2 Propulsao continua

Como ja discutido, é necessaria uma analise mais detalhada da dindmica de traje-
torias geradas por veiculos de propulsao continua para o melhor entendimento do
comportamento de um veiculo propelido por uma vela solar. Tomando o estudo
apresentado por Keaton (1986), foi possivel desenvolver uma heuristica de busca de

trajetérias de rendezvous para a espagonave.

Com esse objetivo em mente, foi importante tomar as taxas de variagao ao longo
do tempo do momento angular especifico, indicada pela Equagao 3.20, e da energia
orbital especifica, indicada pela Equacao 3.21, de uma espagonave sob efeito de
propulsao continuas:

h=rxagr |, (3.20)

¢=1-ap | (3.21)

em que r é o vetor posicao da espagonave, r é o vetor velocidade da espaconave e

ar ¢ o vetor da aceleracao resultante do sistema de propulsao da espaconave.

E interessante ainda indicar as equacdes do momento angular especifico, pela Equa-
¢ao 3.22, e da energia orbital especifica, pela Equacao 3.23, em funcao da posicao e

velocidade da espagonave:

h=rxr |, (3.22)
72 "
= — —= 2
€ 5T (3.23)

em que u = GM ¢é o parametro gravitacional padrao do sistema orbital e M ¢é a

massa do corpo central do sistema orbital.
3.2.3 Dinamica de atitude

Para a implementacao dos modelos da dindmica de atitude concebidos para o traba-
lho, é necessario o entendimento do equacionamento dessa parte do problema. Wertz

(1978) aborda o equacionamento da dindmica de atitude de uma espagonave.

Esta secao apresenta equacionamentos com grandezas definidas em diferentes sis-
temas de coordenadas, ora definidas em um sistema de coordenadas inercial i, ora
definidas em um sistema de coordenadas fixo no corpo b. Por questao de simplici-
dade, quando o simbolo de uma grandeza nao possui indicacao do sistema usado, ela
¢ definida no sistema b. Caso contrario, ela é definida, como indicado pelo sobrescrito,

no sistema 7.
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Primeiramente, apresenta-se a quantidade de movimento angular H =
[H, H, H,]" de um corpo em fungio de seu tensor de inércia I, definido na Equa-
¢do 3.35, e sua velocidade angular w = [w, w, w,|”, todos definidos no sistema
b:

H=1w . (3.24)

Em complemento, apresenta-se a derivada da quantidade de movimento angular de

um corpo, definida no sistema ¢, como sendo:
H =7 | (3.25)

em que 7' = [1x: Ty 747 é o torque externo resultante aplicado sobre o corpo,

definido no sistema 3.

Por fim, Wertz (1978) ainda define a derivada da quantidade de movimento angular,
com todas as grandezas definidas no sistema b, pela Equacao 3.26. Isso foi possivel
tomando as Equagoes 3.24 e 3.25 e levando em consideragdo a transformacao de
coordenadas e movimento relativo entre os sistemas ¢ e b.

H=7-wxH |, (3.26)

em que T = [r, 7, T]7 é o torque externo resultante aplicado sobre o corpo,

definido no sistema b.

Desta forma, a partir de uma subsequente manipulagao algébrica da Equacao 3.26,

é possivel definir o torque resultante sobre um corpo, definido no sistema b, como:

T=Ilw+twxlw . (3.27)

Deve-se observar que, a partir da Equacdo 3.24, determina-se H também como:
H=1Iw+Iw |, (3.28)

em que I é a taxa de mudanca do tensor de inércia do corpo e w é a taxa de mudanca
da velocidade angular do corpo, ambas definidas no sistema b. No entanto, o trabalho
se baseia em simulacoes de eventos discretos. Em cada iteracao o tensor de inércia I
é admitido como sendo constante e recalculado de forma independente a sua taxa de
variacao, e sim considerando o novo posicionamento e a nova orientagao das secoes

da espagonave em relagao ao seu sistema b. De tal forma que o equacionamento pode
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admitir I como sendo nulo.

A Equagao 3.27 leva ao seguinte sistema de equagdes de movimento, cujas grandezas

devem ser todas definidas em um sistema fixo no corpo:

To = (LoaWo — Loyy — Lp2002)
+ (—Lywy — Lywy + Lawy)w, (3.29a)
+ ( Lyawy — Lyywy + Iyw,)w,
Ty = (—Lyutoy + Ly — I,0,)
+ (Laws + Lywy — Lawy)ws (3.29b)
+ (Lpawy — Iywy — Lpaw,)w,
Ty = (—LogWy — Lywy + 1,,0,)
+ (—Iypwy + Iyywy — Lwy)wy - (3.29¢)
+ (—Lppwa + Lyywy + Lppw,)wy

Percebe-se que, para o caso de um corpo rigido, com o tensor de inércia definido no
sistema de seus eixos principais e, portanto, produtos de inércia nulos, como também

discutido por Wie (2008), as equagdes de movimento sao dadas por:

Ty = :va:wz - (Iyy - ]zz)wywz 3 (330&)
Ty = yyd}y - (]Zz - Ixac)wzwx ) (330b)
T, = lw, — (Irx - [yy)wxwy . (330C)

As matrizes de rotacdo por um angulo 6 de um sistema de referéncia em torno
de seus eixos z, y e z sdo indicadas pelas Equagoes 3.31, 3.32 e 3.33, respectiva-

mente (WERTZ, 1978):

1 0 0
R1(0) = |0 cos(§) sen(d)], (3.31)
0 —sen(f) cos(0)
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cos(@) 0 —sen(0)
R.(0)=| 0 1 0 |, (3.32)
sen(f) 0 cos(0)

cos(#) sen(d) 0
Rs(f) = |—sen(d) cos(6) 0 (3.33)
0 0 1

Seguindo uma cinematica em termo dos angulos de Euler, para uma sequéncia de
rotagoes 3-2-1 (R1(61)Ra2(02)Rs(603)), obtem-se a expressdo com as taxas de variagao

dos angulos de Euler indicada pela Equacgao 3.34.

Wy 1 0 —sen(6s) g 6,
wy| =10 cos(6r) sen(6))cos(Bs)| |6s] . (3.34)
w, 0 —sen(01) cos(6;)cos(62) 65

em que w = [w, w, w,]’ é o vetor da velocidade angular do corpo definido no

sistema referencial fixo a ele.
3.3 Desafios Tecnolégicos

A influéncia da atitude da vela solar na propagacao de sua trajetéria oferece al-
guns desafios para a simulacao orbital. O continuo empuxo gerado pela pressao de
radiacao solar faz com que as duas dindmicas sejam problemas acoplados. O com-
portamento das propriedades épticas do material que compoe a superficie refletora
influenciam no vetor de sua aceleracao resultante. Além disso, suas grandes dimen-
soes e leveza impoem dificuldades para seu controle de atitude. Deve-se ter uma
atencao aos seus atuadores e se eles garantem a controlabilidade da espagonave.
Outra dificuldade é provocada pela alta flexibilidade de sua estrutura, que ocasiona
deformagoes da superficie refletora, o que também afeta a direcao da aceleragao

propulsiva resultante.
3.3.1 Reflexao nao-ideal

Como indicado pela Se¢ao 3.1.2; a forca gerada pela pressao de radiacao solar de-
pende do valor de alguns coeficientes Opticos da superficie refletora da vela solar.
O valor que alguns desses coeficientes assumem sob determinadas condigoes sao

discutidas nesta secao.

De acordo com Vulpetti et al. (2015), o coeficiente 6ptico de reflectancia é funcao
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do comprimento da onda incidente e sua polarizacao, da rugosidade da superficia
refletora e do angulo de incidéncia da onda. Este tltimo também influencia no valor
do coeficiente de absortancia. Seus valores, para uma superficie de aluminio com

espessura de aproximadamente 100 nm ¢ indicada pelas Figuras 3.3 e 3.4.

Figura 3.3 - Reflectancia especular de um filme de aluminio como func¢ao do angulo de
incidéncia da luz e rugosidade da superficie
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Fonte: Adaptada de Vulpetti et al. (2015, p. 214).

Figura 3.4 - Reflectdncia difusa de um filme de aluminio como fungdo do adngulo de inci-
déncia da luz e rugosidade da superficie. Absortancia como func¢do do angulo
de incidéncia.
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3.3.2 Flexibilidade da estrutura

Neste trabalho, é necessario utilizar teorias da deformacao de corpos num espaco
tridimensional para a implementacao de algumas das abordagens de deformacoes da
superficie refletora da vela solar a serem consideradas nos modelos da dinamica de

atitude do veiculo.
3.3.2.1 Tensor de inércia

O contetdo desta segao é apresentado por Peraire e Widnall (2008). Como discutido
na Secao 3.2.3, a definicdo da quantidade de movimento angular de um corpo rigido

em trés dimensoes introduz o conceito do tensor de inércia:

[a:ac _[:py _[zz

I=|-I, I, -—I,.|, (3.35)
_]zx _]zy ]zz

em que [,,, I, € I.. sao os momentos de inércia principais e Iy, Iye, Loz, Lo, 1y, €

I., sao os produtos de inércia.

Toma-se como exemplo o corpo de um paralelepipedo de massa M e dimensoes a,
b e c ao longo dos eixos X, Y e Z, respectivamente, de um sistema com origem no

centroide do corpo. Esse esquema ¢ ilustrado pela Figura 3.5.

Figura 3.5 - Paralelepipedo

Fonte: Producgao do autor.
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O tensor de inércia do paralelepipedo em relacao ao sistema de coordenadas da

Figura 3.5 ¢ indicado por:

(*+ )Y 0
I= 0 (a® + 62)% 0 . (3.36)
0 (a* +b*) %

Para definir o tensor de inércia de um corpo em um sistema de referéncia cuja
origem nao esteja no centroide do corpo, é preciso translada-lo. Considerando que o
centréide do corpo esteja a uma distancia d = [dy dy dyz| da origem do sistema

de referéncia, define-se uma matriz antissimétrica D indicada por:

0 —dy dy
D=1|d, 0 —dyx|. (3.37)
—~dy dx O

Desta forma, pelo Teorema dos Eixos Paralelos, o novo tensor de inércia do corpo

Io, em relacao a origem do sistema de referéncia, é calculado por:
Io =Ic — MD? | (3.38)

em que I¢ € o tensor de inércia do corpo em relagao ao seu centréide, M é a massa
total do corpo, D é a matriz assimétrica construida a partir do vetor d da distancia

do centréide do corpo a origem do sistema.

Por sua vez, para definir o tensor de inércia Ig de um corpo em um sistema de
referéncia rotacionado em relagao ao original, é preciso, primeiramente, definir uma
matriz de rotacao R entre os dois sistemas. Desta forma, a rotagdo do tensor de

inércia Ic do corpo no novo sistema ¢é calculado como indicado pela Equacao 3.39:

Ir = RIcR” . (3.39)

3.3.2.2 Meétodo dos elementos finitos

Para o célculo das deformagoes da superficie refletora da vela solar, sujeita as forcas
do sistema de controle de atitude do veiculo, foi utilizado o método dos elementos

finitos para deformagoes em uma dimensao apresentado por Meirovitch (1986).
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A equagao de movimento de Lagrange para a estrutura deformada, na forma matri-

cial, é apresentada pela Equagao 3.40.
Mi+Ku=f |, (3.40)

em que M é a matriz de inércia da estrutura, K é a matriz de rigidez da estrutura,

f é o vetor de forcas externas sobre a estrutura e u é o vetor de estado da estrutura.

A Figura 3.6 ilustra os elementos e forgas atuantes sobre os nodos de uma estrutura
segmentada. Na ilustracao apresentada, existem 2 elementos e, consequentemente,
3 nodos. Como se pode verificar, no caso do vetor de estado u, os indices impares
indicam o deslocamento linear, enquanto os indices pares indicam os deslocamentos
angulares de seus respectivos nodos. Para o vetor forca f, os indices impares indi-
cam forcas de natureza linear e indices pares indicam torques atuando sobre seus

respectivos nodos.

Figura 3.6 - Ilustragdo da estrutura segmentada
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Fonte: Meirovitch (1986, p. 323).

A matriz de rigidez de cada elemento do corpo é derivada a partir da expressao
que relaciona o deslocamento de um nodo com a for¢a atuando sobre o mesmo e é

definida por:
12 6 —-12 6

_EBI| 6 4 -6 2
ORd | -12 -6 12 —6
6 2 -6 4

, (3.41)
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em que E é o mdédulo de Young do material e I é o momento de inércia da secao de

area lateral do elemento.

De tal forma que a matriz de rigidez de toda a estrutura é definida pela Equacao 3.42.
Para isso, é preciso construir uma matriz de rigidez estendida K, para cada matriz
de rigidez de elemento Kj, as quais tém uma quantidade de zeros acrescentadas a

elas até que atinjam a dimensao (N x N):

K=> K . (3.42)

A matriz de inércia de cada elemento do corpo é derivada de forma analoga a matriz

de rigidez e é definida por:

156 22 54 —13
hl22 4 13 -3

M; = o , (3.43)
420 | 54 13 156 —22

—13 -3 —-22 4
em que m é a massa do elemento e h é o comprimento do elemento.

De tal forma que a matriz de inércia de toda a estrutura é definida pela Equacao 3.44.
Da mesma forma como ¢ feita com a matriz de rigidez, é preciso construir uma matriz
de inércia estendida M, para cada matriz de inércia de elemento Mj, as quais tém

uma quantidade de zeros acrescentadas a elas até que atinjam a dimensao (N x N):
M=> M. , (3.44)

em que N é o numero de elementos de toda a estrutura.

Analogamente, o vetor de forcas externas sobre a estrutura é calculado levando em
conta uma somatoria de vetores estendidos de forca f,, construidos a partir das

forcas atuantes em cada nodo da estrutura, como indicado por:

F=Sf . (3.45)

O vetor de estado u também é construido da mesma forma, a partir de uma somatoé-

ria das matrizes estendidas de estado dos elementos da estrutura u., como indicado
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por:
N
u=> u, . (3.46)
e=1

Deve-se lembrar que cada par de elementos [u; wu;41] do vetor de estado possui um
nodo correspondente, sendo o primeiro u; relativo ao deslocamento linear do nodo e

o segundo u; ;1 relativo ao deslocamento angular do nodo.

Para solucionar uma equacgao diferencial matricial, como a Equacao 3.40, deve-se

rearranjd-la na forma da Equagdo 3.47, de acordo com Chen (2017):
i=Au+b | (3.47)

em que A é a matriz de coeficientes do sistema e b é o vetor de parametros de

entrada do sistema.

Desta forma, a solugao da Equagao 3.40 se apresenta na forma da Equacao 3.48.
u(t) = —A b+ e u(0) + Ab] (3.48)

em que u(t) é o vetor de estado do sistema no instante ¢, de dimensao (1 x N), A
¢ a matriz de coeficientes definida pela Equacao 3.49 e b é o vetor de parametros

definido pela Equacao 3.50.

A= lieit] (3.49)

em que 0 é uma matriz de zeros de dimensao (N x N) e 1 é uma matriz identidade

de dimensao (N x N).

0
b= [_le] . (3.50)

A solugao obtida pela Equacao 3.48 é atualizada a cada iteragao do simulador de
atitude, de forma a determinar os valores da deformacao da superficie refletora da

vela solar a cada instante da simulacao.
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3.3.3 Controlabilidade

Uma das grandes dificuldades da simulacao da dindmica de velas solares é a de-
terminacao de sistemas capazes de controlar sua atitude. Esta secao discute alguns
conceitos implementados no simulador de atitude para conceber solugoes para este

problema.
3.3.3.1 Sistemas de controle

A implementacao de sistemas de controle nos modelos da dindmica de atitude si-
mulados no trabalho leva a necessidade de compreensao de conceitos basicos dessa
teoria, como apresentados por Ogata (2010). Um sistema de controle pode ser re-

presentado pelo diagrama de blocos da Figura 3.7.

Figura 3.7 - Diagrama de blocos de um sistema de controle

Detector do erro

Sinal de / .
referéncia Salda
\ Controlador | Atuador »—|Planta -

Sinal do erro

Sensor

Fonte: Adaptada de Ogata (2010, p. 21).

Para este trabalho, o sinal de referéncia é uma funcao dos valores desejados para
os angulos de atitude, a cada instante, da superficie refletora da vela em relacao ao
Sol. O bloco "Controlador" representa o controlador usado nas simulagoes: um PID
classico, cujo diagrama de blocos é ilustrado pela Figura 3.8. O bloco "Atuador" re-
presenta os dispositivos responsaveis pela geracao de torques e mudancas de atitude
do veiculo. O bloco "Planta" representa o comportamento simulado do veiculo, sua
resposta aos torques de controle em func¢ao de seu tensor de inércia e deformagoes
modeladas. O bloco "Sensor" representa os sensores de atitude do veiculo que, para
este trabalho, funcionam sem ruido ou outros tipos de nao-idealidades e apresentam

uma medicao exata da atitude do veiculo.
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Figura 3.8 - Diagrama de blocos de um controlador PID classico

Fonte: Adaptada de Ogata (2010, p. 590).

A Figura 3.8 exemplifica também o modo de funcionamento de um controlador PID
classico. O erro do sinal e(t) (diferenga entre sinal de referéncia e sinal medido pelos

sensores) tem seu valor operado de trés formas distintas:

— Multiplicado por uma constante K, (Ganho Proporcional);

— Sua integral ao longo do tempo multiplicada por uma constante K; (Ganho

Integral);
— Sua derivada ao longo do tempo multiplicada por uma constante K, (Ga-

nho Derivativo).

Esses trés novos valores sao entao somados e servem como o sinal de entrada e, (%)

dos atuadores do sistema, como indicado pela Equacao 3.51:

de(t)
dt

enlt) = Koelt) + K, [ Ce(r)dr + Ko (3.51)
Deve-se, portanto, realizar um ajuste dos valores dos ganhos do controlador PID
para que os atuadores sejam capazes de ajustar o sistema ao sinal desejado (sinal de
referéncia). Para este trabalho, como nao hé o objetivo de desenvolver um controle
otimizado e sim avaliar diferentes desempenhos de modelos da dinamica de atitude
de velas solares, usou-se um ajuste manual para determinar os valores dos ganhos

dos sistemas simulados.
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3.3.3.2 Atuador

E dedicada uma atencdo especial para a discussao de tecnologias capazes de rea-
lizar o controle de atitude de uma vela solar. Dentro do contexto da variacao dos
coeficientes 6pticos de reflexao, existem filmes de cristais liquidos cujos coeficientes
de reflectancia especular e reflectancia difusa se alteram caso haja a passagem de
corrente elétrica no material. Estes filmes sdo usados na construgao do Dispositivo
de Controle de Reflectancia (RCD - Reflectance Control Device) que, por sua vez,
pode ser utilizado no controle de atitude de uma espaconave por ser capaz de gerar

torques sobre a mesma, como ilustrado pela Figura 3.9.

Figura 3.9 - Esquema de funcionamento dos RCDs

3¢
OLLLEEEEEEETEL

(Luz solar)
Feixe incidente

Feixe incidente| |Luz refletida Luz refletida

LIGADO
(Reflexao especular)

DESLIGADO
(Reflexao difusa)

F, (Torque) @ F,

Pressdo solar F, < F,

Fonte: Adaptada de Tsuda et al. (2011a, p. 839).

A Figura 3.10 apresenta a maneira como os RCDs foram dispostos na espagonave
IKARUS. Os 18 segmentos retangulares alaranjados na parte de baixo da figura
indicam 18 dos 72 RCDs utilizados na missdo. E importante notar como eles foram
dispostos nas extremidades da vela solar, mais afastados do centro de massa do
veiculo, de tal forma a proporcionar o maior torque de controle possivel. Os segmen-
tos retangulares pretos, mais centralizados na figura, sao alguns dos paineis solares

empregados na missao.
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Figura 3.10 - Foto de um quarto da superficie refletora da espagonave IKARUS
T = /U ’ ‘

Fonte: Tsuda et al. (2011a, p. 836).

Os RCDs, no entanto, apresentam uma limitacao: nao sao capazes de gerar torques
na diregdo normal da superficie refletora. A forga resultante gerada pelos RCDs é
sempre normal a superficie da vela solar. Isso pois o angulo de reflexdo da parcela
de reflexao especular é igual ao angulo de incidéncia da luz, sendo elas e a normal
da superficie coplanares. O torque gerado por eles se baseia na diferenca do médulo
da forga gerado por cada um, relacionado a maneira como estao dispostos, como
ilustrado pela Figura 3.11. No entanto, como essas forcas sdo sempre normais a
superficie da vela solar, entdo suas diferencas de médulos s6 geram torques que

pertencem ao plano da vela solar.

Figura 3.11 - Tlustracao de torques gerados pelo RCD convencional

SRP torque

RCD
desligado

o

Radiacao
solar

L. torque
Radiacao

|
RCD ligado =t RCD ligado

Fonte: Adaptada de Kikuchi e Kawaguchi (2018, p. 4).
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Para contornar este problema, é necessario um dispositivo cuja forca resultante pos-
sua componentes no plano da superficie da vela solar. Ou seja, dispositivos cujo
angulo de reflexdo da parcela de reflexao especular seja diferente do angulo de inci-
déncia da luz. Desta forma, Kikuchi e Kawaguchi (2018) apresentaram o Dispositivo
de Controle de Reflectdncia Avancado. Este dispositivo é capaz de refletir de forma
obliqua e especular uma luz incidente na direcao normal, o que possibilita a geragao
de torques na direcdo normal a superficie refletora da vela solar. O contraste dos
estados de funcionamento dos RCDs convencional e avangado sao apresentados pelas

Figuras 3.12 e 3.13, respectivamente.

Figura 3.12 - Estados de funcionamento do RCD convencional

a) Desligado b) Ligado
Fonte: Adaptada de Kikuchi e Kawaguchi (2018, p. 3).

Figura 3.13 - Estados de funcionamento do RDC Avangado

feixe de feixe de
laser laser

RCD avangado RCD avangado

a) Desligado b) Ligado
Fonte: Adaptada de Kikuchi e Kawaguchi (2018, p. 3).
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E importante ressaltar que o uso de RCDs convencionais para controle de atitude
de velas solares ja foi testado e validado pela missdo IKAROS, da JAXA (TSUDA
et al., 2011a). Sao dispositivos que foram capazes de alterar a atitude da espagonave
em uma taxa de mudanca de até 1°/dia. Em contraste, o uso de RCDs avangados foi
testado em ambiente controlado de laboratérios (KIKUCHI; KAWAGUCHI, 2018).
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4 METODOLOGIA

O objetivo deste capitulo é descrever os meios e métodos utilizados para atingir
os objetivos definidos no Capitulo 1, sendo que, de forma geral, pode-se tracar um
diagrama da estratégia de simulagao empregada neste trabalho e das interagoes entre

as varias etapas existentes, como indicado na Figura 4.1.

Figura 4.1 - Diagrama geral da estratégia utilizada

Heuristica de busca

Determinacao da
atitude desejada

=

Simulador de atitude

Retorna a atitude
simulada tomando o0s
angulos desejados
como referéncia

_Fortran | \ y

e ~ - ~

Simulador orbital

Simulador orbital

Simulacao da
transferéncia com a
atitude desejada

Simulacao da
transferéncia com a
atitude simulada

Fonte: Producao do autor.

Inicialmente, sao determinadas 3 trajetorias de atitude, 1 para cada vela solar de de-
sempenho diferente, a partir da heuristica de busca apresentada na Se¢ao 5.1.2. Para

cada uma dessas 3 trajetorias, suas respectivas sequéncias de angulos de atitude, de-
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finidos na Sec¢ao 4.2.2, sdo tomadas como referéncia para os simuladores. Cada uma
dessas sequéncias resulta de uma busca que usa 1 vela solar, cada, com dimensoes e

desempenhos diferentes, cujo processo de escolha é explicado na Secao 4.1.1.

Seguindo o fluxo da Figura 4.1 pela esquerda, utiliza-se as 3 sequéncias de angulos
de atitude de referéncia obtidas para gerar 3 trajetérias orbitais de referéncia pelo
simulador orbital. Percebe-se que esse fluxo de simulagoes nao considera modelos
elaborados da dinamica de atitude da vela solar: quaisquer mudancas dos valores
dos angulos de atitude de referéncia sao assumidas instantaneamente ao longo da
simulagao da trajetoria, assim como nao ha nenhuma variagao da atitude simulada
para a atitude desejada. Ou seja, nao sao modelados atrasos ou erros transientes do
sistema de controle, assim como nao sao consideradas deformacoes da superficie re-
fletora. Como definido na Se¢ao 1, neste trabalho, essas condigoes sao tratadas como
o Modelo Ideal da dindmica de atitude da espaconave. Assim como as simulagoes
de trajetéria que respeitam as condicoes do Modelo Ideal geram as trajetérias de

referéncia, que servem como base comparativa dos resultados encontrados.

O fluxo de simulagbes a direita da Figura 4.1 ilustra a consideragao dos diferentes
modelos de atitude da vela solar que antecede as simulagoes orbitais. Sao concebi-
dos 27 diferentes modelos, 9 para cada vela solar proposta, a serem considerados
no Spacecraft Attitude Simulator. A Figura 4.2 apresenta um diagrama de como
eles foram concebidos. Deve-se notar que, como esses modelos adotam considera-
¢oes diferentes daquelas admitidas nos Modelos Ideais, eles sdo considerados como
Modelos Nao-Ideais da dindmica de atitude de velas solares. Desta forma, com base
nas sequéncias de angulos de atitude de referéncia determinadas pela heuristica de
busca, sao realizadas simulac¢oes da dinamica de atitude para calcular as sequéncias
de angulos de atitude obtidas por cada modelo. Cada uma dessas 27 novas sequéncias
sao entao fornecidas ao simulador orbital para gerar 27 trajetérias interplanetérias

modificadas.

Em maiores detalhes, o diagrama da Figura 4.2 indica que a elaboracao dos 27

modelos nao-ideais da dinamica de atitude da vela solar seguiram os seguintes passos:

— Defini¢ao de 3 dimensoes de velas solares;

— Escolha de 3 sistemas de controle com ganhos diferentes para cada uma

das velas solares (9 ao todo);

— Aplicacao de cada uma das 3 abordagens de consideragoes para a deforma-
¢ao da superficie refletora da vela solar para todas as 9 condigoes assumidas

(27 casos ao todo).
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Figura 4.2 - Diagrama dos 27 Modelos Néao-Ideais para a dindmida de atitude
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4.1 Consideragoes iniciais

-

E necessario selecionar os valores para os coeficientes 6pticos, parametros e confi-
guracao de construcao das trés velas consideradas nas simulacoes realizadas. Além
disso, deve-se determinar os ganhos proporcionais, derivativos e integrais dos contro-
ladores PIDs classicos considerados no simulador de atitude. E, por fim, é necessario
apresentar os trés modelos de deformagoes considerados para o comportamento do

formato da superficie refletora da vela.
4.1.1 Parametros das velas

Para todos os casos abordados, considera-se uma vela solar plana quadrada, estabi-
lizada por rotagao sob seu eixo central (normal a superficie refletora da vela), com
sistema de controle de atitude baseado na modulagdo dos coeficientes de reflectan-

cia de filmes de cristais liquidos dos RCDs. Essas caracteristicas sao inspiradas na
missao IKAROS, da JAXA (TSUDA et al., 2011a).

Toma-se a missao LightSail-2, da Planetary Society (BETTS et al., 2017b), para de-
finir os elementos que compdem o veiculo espacial. A Figura 4.3 apresenta uma visao
superior do desenho esquematico da espagonave LightSail-2 de forma a representar

a maneira como os elementos escolhidos se distribuem no veiculo:

— Carga util: CubeSat 3U;
— Hastes: liga ndo-magnética de cobalto-crémio-niquel-molibdénio Elgiloy®:

— Superficie refletora: pelicula de poliéster Mylar®.

Figura 4.3 - Vista superior esquematica da espagonave LightSail-2

Superficie
refletora

Cubesat

Fonte: Adaptada de THE PLANETARY SOCIETY (2016).
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A liga Elgiloy® apresenta uma densidade p = 8,30 g/em?® e médulo de Young F =
190 G Pa, como apresentado por sua fabricante (ELGILOY SPECIALTY METALS,
2018). Toma-se ainda como referéncia o formato da haste da missao LightSail-2,
como indicado por sua vista lateral na Figura 4.4, apresentado em seu desenho
esquematico, disponibilizado pela Planetary Society. A vela solar possui 4 hastes,
todas com uma das extremidades fixadas no CubeSat e que, por sua vez, servem de

base de fixacdo para a superficie refletora.

Figura 4.4 - Vista lateral esquematica da haste da espaconave LightSail-2 (unidade em
mm)
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Fonte: THE PLANETARY SOCIETY (2016).

A missao NanoSail-D, a primeira a instalar uma vela solar em um CubeSat, aplicou
o mesmo projeto de haste que serda usado na missao LightSail-2. Foram disponibi-
lizadas imagens de uma se¢do da haste estendida e enrolada, indicadas pelas Figu-
ras 4.5(a) e 4.5(b), respectivamente. Destaca-se a Figura 4.5(b), que indica como a

haste é enrolada dentro do CubeSat, até que ocorra o desdobramento da vela solar.

A pelicula Mylar® apresenta uma densidade p = 1,38 g/cm® e médulo de Young
E = 3,79 GPa, como apresentado por Mclnnes (2004). Novamente, pela missao
LightSail-2, adotou-se uma espessura de 4,5 pum para a pelicula. Além disso, elas

sao dispostas em 4 segmentos trapezoidais, cada um fixo a um par de hastes.
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Figura 4.5 - Fotos de uma se¢éo de haste usada na missao NanoSail-D

(a) estendida (b) enrolada
Fonte: Johnson et al. (2011).

4.1.1.1 Coeficientes 6pticos

McInnes (2004) apresenta alguns valores de coeficientes épticos de velas solares for-
necidos pelo Jet Propulsion Laboratory (JPL) da NASA | indicados pela Tabela 4.1.

Tabela 4.1 - Coeficientes 6pticos de velas segundo o JPL

r 7nspec/r €f €b Xf Xb
Ideal 1 1 0 0 2/3 2/3
Quadrada 0,88 094 0,05 055 079 0,55
Heliogyro 0,88 0,94 0,06 0,55 0,79 0,55

Fonte: McInnes (2004, p. 50).

Os valores da segunda linha correspondem a uma vela solar plana quadrada, confi-
guragao analisada nas simulagoes deste trabalho. A primeira coluna corresponde ao
coeficiente de reflectancia, sendo a segunda coluna a fracdo de reflexdo especular.
No entanto, considerou-se esses valores, assim como o da absortancia, como fun-
¢oes do angulo de incidéncia da luz sobre a vela para uma superficie de aluminio

de rugosidade média de 20 nm, usando os valores de maior rugosidade (pior caso)
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das Figuras 3.3 e 3.4. Os valores de interesse apresentados nestas figuras foram
convertidos em tabelas por uso de ferramenta grafica e os valores das tabelas, por
sua vez, foram interpolados ao longo das simulagdes para determinar os valores dos

coeficientes em cada iteragao.

A terceira e quarta colunas correspondem ao valor da emitancia frontal e posterior
da vela, enquanto a quinta e sexta colunas correspondem ao coeficiente de emis-
sao/difusdo frontal e posterior da vela, respectivamente. Portanto, para a Equa-
cao 3.13, estabeleceu-se xy = 0,79, ey = 0,05, xp = 0,55 e € = 0, 55, resultando em

um fator adimensional de impulso provocado por emissao de radiacao k = —0, 438.

Ainda sobre a Tabela 4.1, é importante nao confundir o conceito de vela com reflexao
ideal da primeira linha, tratado pela NASA nesse contexto, como uma superficie de
reflexdao puramente especular, com o conceito de modelo ideal de vela deste trabalho,

que foca no comportamento da atitude do corpo e ndo das suas propriedades Opticas.
4.1.1.2 Dimensoes das velas solares

Mclnnes (2004) realizou uma breve comparagao entre a eficiéncia de veiculos pro-
pelidos por velas solares e outros tipos de propulsdo. Apesar de velas solares se
deslocarem sem consumo de combustivel, McInnes tomou a equacgdo do foguete de
Tsiolkovsky, apresentada pela Equacao 4.1, levando em consideragao que a massa
da vela solar seria uma massa descartavel ao final da missao, ou seja, se equivaleria
a massa do combustivel consumido. Caso contrario, o impulso especifico tedrico de

uma vela solar seria infinito.

Av
gst[sp

my =my exp | — , (4.1)
em que my € a massa da carga util do veiculo mais a massa da vela solar, ms é a
massa da carga tutil do veiculo, Av é o ganho efetivo de velocidade proporcionado
pela aceleragao caracteristica da vela ao longo da duragao da missdo, gs; = 9,81 m/s?
¢ a aceleracao gravitacional padrao ao nivel do mar e I, é o impulso especifico do

sistema de propulsao.

Dada a maneira como o calculo do impulso especifico da vela solar foi concebido,
quanto maior o tempo de uma missao, maior é o incremento de velocidade gerado
pelas forcas de pressao de radiacao para uma mesma razao de massa consumida
(massa da vela solar). Ou seja, o impulso especifico deste meio de propulsao aumenta

a medida que o tempo de missao é maior.
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Desta forma, o autor obteve o resultado apresentado pela Figura 4.6. A partir dessa
andlise, surge o valor desejdvel de velas com aceleracoes especificas iguais a 1 mm,/s>
que, em missoes com algumas dezenas de dias, ja sao capazes de se equiparar ao
impulso gerado por sistemas de propulsao quimica. Nota-se que a aceleracao carac-
teristica de uma vela solar é a aceleracao que a mesma ¢é capaz de oferecer, devido as
forcas de pressao de radiacao solar atuando em sua superficie refletora, a uma dis-
tancia de 1 UA do Sol. Essa variavel é um parametro de construciao que depende da
dimensao e materiais que compoe o veiculo espacial, ou seja, possui valor constante

para uma mesma vela solar.

Figura 4.6 - Comparagao de velas solares com outros sistemas de propulsao
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As linhas continuas representam os valores de impulso especifico de velas solares com
diferentes valores de aceleracdo caracteristica.

Fonte: Adaptada de Mclnnes (2004, p. 19).

Levando em conta essa andlise e ainda tomando a missao LighSail-2 como referéncia,
estipula-se um comprimento de 4 m para cada uma das 4 hastes da primeira vela a ser
simulada e uma espaconave de massa total igual a 5 kg. Por consequéncia, define-se
sua 4rea de superficie refletora A = 32 m? e seu carregamento o = 156,25 g/m?. Em
sequéncia, dobra-se o valor do comprimento da haste para 8 m, levando a uma area

A =128 m? e um carregamento o = 39,0625 g/m?. Por fim, dobra-se novamente o
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valor do comprimento da haste para 16 m, provocando uma area A = 512 m? e um
carregamento o = 9, 7656 g/m?. Calculou-se que velas solares com os mesmos coefi-
cientes 6pticos considerados neste trabalho e carregamento o = 9,12 g/m? possuem
aceleracio caracteristica de 1 mm/s?, o que indica que o valor de comprimento de
16 m ja é um valor proximo do valor desejado para futuras missoes com uso de velas

solares.

Em resumo, as dimensoes consideradas sao apresentadas na Tabela 4.2.

Tabela 4.2 - Dimensoes das velas consideradas

Haste: L [m] Area: A [m? Carregamento : o [g/m?]

Vela 1 4 32 156,25
Vela 2 8 128 39,0625
Vela 3 16 012 9,7656

Fonte: Producao do autor.

Desta forma, todos os coeficientes e parametros da vela foram definidos de maneira
a permitir a determinacao da aceleracao no referencial inercial heliocéntrico em cada

iteracao, em todas as simulacoes realizadas.
4.1.2 Ganhos dos controladores

Cada uma das velas consideradas apresenta diferentes tensores de inércia, como
apresentados pela Tabela 4.3, sendo que todos sdo definidos no Spacecraft Spinning
Frame (SSF), apresentado na Figura 4.11. Os valores dos produtos de inércia I,
Iy, Iz, Iy, Iy, e I, nao sao indicados na Tabela 4.3 pois sao todos nulos. Isso pois

os eixos do SSF sa@o os eixos principais de inércia do veiculo.

Tabela 4.3 - Momentos de inércia principais das velas consideradas

Loy kg -m?] 1y [kg-m?* L. [kg-m?

Vela 1 6,47 3,30 3,30
Vela 2 60,25 30,20 30,20
Vela 3 618,60 309,37 309,37

Fonte: Producgao do autor.
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Como descrito no inicio deste capitulo, é necessaria uma combinagao de 9 sistemas
de controle, com 3 conjuntos de ganhos diferentes para cada vela. Cada conjunto de
3 sistemas de controle, por sua vez, é escolhido tomando como base suas respostas

ao degrau.

A partir deste ponto, adota-se uma nomenclatura alternativa para os sistemas de
controle indicados pela Figura 4.2. Os Sistemas 1, 4 e 7 sd@o o Sistema 1 das Velas 1,
2 e 3, respectivamente. Em adigdo, os Sistemas 2, 5, e 8 sdo o Sistema 2 das Velas
1, 2 e 3, respectivamente. E, finalmente, os Sistemas 3, 6 e 9 sao o Sistema 3 das
Velas 1, 2 e 3, respectivamente. Ou seja, cada sistema possui uma numeragao de 1

a 3 associada a uma Vela.

O sistema de controle implementado nas simulagoes ¢ um PID classico. Para a
determinacao de seus ganhos, foram realizadas diversas simulagoes nas quais cada
vela solar foi posicionada inicialmente com sua normal paralela aos raios incidentes
do Sol, ou seja, angulo de atitude o = 0°, como definido na Figura 3.1. No entanto,
com o valor de referéncia para o angulo de atitude o = 1°, ou seja, foi realizada uma
simulagao com uma entrada correspondente a funcao degrau unitario. Por meio de
uma sintonizagao manual, buscou-se valores dos ganhos que ofereceram o menor
tempo de acomodacao, com tolerdncia admitida de 2%, para essas simulacoes. Esses

foram os valores usados para os Sistemas 1 de todas as velas.

Com o intuito de aumentar o erro transiente da resposta ao degrau do sistema
de controle para poder comparar seus efeitos nos desvios da trajetéria, dividiu-se
pela metade os valores dos ganhos proporcionais e derivativos dos Sistemas 1 de
todas as velas para se determinar os ganhos dos Sistemas 2 de cada uma delas. Esse
procedimento foi realizado mais uma vez, sobre os valores dos ganhos dos Sistemas
2, para a determinacao dos ganhos dos Sistemas 3. Os valores das caracteristicas

desses sistemas, apds a definicdo de seus ganhos, sdo apresentados na Tabela 4.4.

Na Tabela 4.4, t, corresponde ao tempo de subida do sinal, de 0% a 100% do sinal
de referéncia. Mp corresponde a sobrelevagao do sinal, assim como t3; ao instante
de sua ocorréncia, ou seja, o tempo de pico. Por fim, ¢, corresponde ao tempo de
acomodacao, instante a partir do qual o sinal nao assume mais nenhum valor que
difere em 2% do valor do sinal de referéncia. Essas grandezas sdo ilustradas pela
Figura 4.7.
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Tabela 4.4 - Caracteristicas dindmicas da resposta ao degrau dos sistemas considerados

t, [dias] Mp [%] ty [dias] ¢, [dias]
Sistema 1 4,75 1,31 5,75 4,25
Sistema 2 4,25 15,09 6,25 13,25
Sistema 3 9,25 30,76 8,25 27,25

Sistema 4 5,25 0,39 6,25 4,50
Sistema 5 4,25 13,11 6,00 9,25
Sistema 6 5,00 28,79 8,00 25,50
Sistema, 7 5,00 0,60 6,00 4,25
Sistema 8 4,25 13,65 6,00 9,50

Sistema 9 2,00 29,31 8,00 26,00

Fonte: Producao do autor.

Figura 4.7 - Parametros de desempenho de uma resposta ao degrau
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Fonte: Adaptada de Ogata (2010, p. 170).

Posteriormente, é realizado o calculo do erro médio da resposta ao degrau de cada

um dos sistemas de controle adotados:

2( faresp(t) = ares ()| AL )

Zftoml

ETTdeg = ; (4.2)

em que () € o valor da resposta do sistema ao sinal de referéncia, em funcao do

tempo, a,ef(t) = 1° é o valor da referéncia, em funcdo do tempo, At é o intervalo

de integragao e t; € 0 tempo total da simulacao.
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E importante notar que, para os objetivos deste trabalho, ndo é necessdrio haver
nenhuma correlagao de comportamento entre os sistemas de controle para diferentes
velas. Ou seja, por exemplo, o Sistema 1 da Vela 1 ndo precisa apresentar valores de
caracteristicas dinamicas de resposta ao degrau iguais nem similares ao Sistema 1
das Velas 2 e 3. Isso se deve ao fato de cada uma das 3 velas idealizadas apresentarem
3 trajetorias de referéncia diferentes, com tempos de duracao e sequéncia de atitudes
diferentes. Desta forma, uma comparacdo quantitativa entre essas simulagoes nao
estaria seguindo uma mesma métrica. E por esse motivo que a definicdo dos ganhos
dos sistemas segue uma sintonizacdo manual, com pouco rigor para a similaridade

dos valores de suas caracteristicas dindmicas de resposta ao degrau.
4.1.3 Abordagens de deformacgao da superficie refletora

Sao adotadas 3 abordagens para calcular as deformacgoes sofridas pela superficie
refletora da vela. As forgas consideradas responsaveis pelas deformagoes sao geradas
exclusivamente pelos atuadores do sistema de controle, ou seja, os RCDs distribuidos

nas extremidades da vela.

— Abordagem 1: Corpo rigido;
— Abordagem 2: Hastes flexiveis;

— Abordagem 3: Hastes e se¢des da vela flexiveis.

Na Abordagem 1 a superficie refletora nao apresenta nenhum tipo de deformacao e

se comporta como um quadrado inalterado, sempre disposto em seu plano original.

Figura 4.8 - Esquema de deformacao da Abordagem 2

Fonte: Producao do autor.

A Abordagem 2 admite deformacoes tridimensionais da superficie refletora. Essa

deformacao tem como referéncia exclusiva a vibragao das hastes de suporte da vela,
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provocada pelas forcas do sistema de controle de atitude, como indicado pela Fi-
gura 4.8. Esta abordagem considera que as forcas provenientes dos atuadores distri-
buidos ao longo das extremidades da vela solar atuam como forcas pontuais sobre as
extremidades livres das 4 hastes. As outras extremidades das hastes sao consideradas

como se estivessem engastadas no corpo central, o CubeSat, do veiculo.

Figura 4.9 - Esquema de discretizagao da superficie refletora da vela solar

Cada 1/4 de vela apresenta 4 segdes de vela de maneira ilustrativa, para mais facil visua-
lizacdo, o que nao corresponde ao nimero de se¢oes usadas no trabalho.

Fonte: Produgao do autor.

Cada haste ¢é fragmentada em 5 segmentos para que suas deformagoes sejam determi-
nadas usando o método de elementos finitos descrito na Secao 3.3.2.2. Desta forma,
como cada par de hastes sustenta um segmento trapezoidal da superficie refletora,

cada par de segmentos de hastes sustenta um segmento destes trapezoides, como
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indicado pela Figura 4.9, totalizando 20 se¢oes da superficie refletora. Como todas
essas segoes estao fixadas e sustendadas pelas hastes, entao suas orientacoes variam
de acordo com a vibragao das mesmas. O deslocamento de um segmento de haste
em relacao aos outros muda a orientacao da secao de vela sustentada por ele. Por
esse motivo, cada uma das 20 se¢des analisadas por esta abordagem apresenta sua
prépria atitude, como indicado pelas setas (que representam as normais das segoes
da superficie refletora da vela) da Figura 4.9. Consequentemente, a atitude da vela
solar ¢ uma resultante da atitude de cada uma das se¢oes simuladas. Neste caso, a
vela solar como um todo se apresenta como um corpo deformavel, no entanto, suas

secoes se comportam, cada uma, como um corpo rigido.

A Abordagem 3, além de considerar as deformacoes das hastes, como a Abordagem
2, considera que as forcas provenientes dos RCDs estao de fato distribuidas ao longo
das se¢Oes mais externas da vela, como indicado pela Figura 4.10, que ilustra as
deformagoes em 1/4 da vela. Todas as segoes de superficie refletora consideradas
na Abordagem 2 sdo ainda segmentadas em 2 subsecoes, para o calculo de suas
deformagoes por uso do método de elementos finitos. Para o caso das se¢oes mais
externas de cada 1/4 da vela, cada uma é considerada como apoiada nas hastes,
em suas duas extremidades, com uma forca continua distribuida longitudinalmente
ao longo de toda a sua extensao, tendo como referéncia a distribui¢ao uniforme dos

RCDs nestas se¢oes mais externas.

Figura 4.10 - Esquema de deformagao da Abordagem 3

Fonte: Producao do autor.
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A Abordagem 3 apresenta ao todo, portanto, 40 subsecoes da superficie refletora da
vela. Cada uma com uma atitude diferente, dependente das deformacoes das hastes
que as sustentam e de uma interpolacao da deformacao das subse¢oes mais externas
de cada 1/4 da vela.

4.2 Simulagoes das trajetérias orbitais e de atitude

Esta secao apresenta as estratégias adotadas nos simuladores de atitude e orbital e

uma breve discussao de seus modulos e condigoes iniciais adotadas.
4.2.1 Dinamica orbital

Tomando as Equacoes 3.20 e 3.21, e ainda considerando a posicao, a velocidade e a
aceleragao externa definidos no referencial orientado na espaconave [t 6 z] como
[rT 00 2z), [rt 00 2z) e [a,F a0 a,z], respectivamente, por manipulagao

algébrica chegou-se a:

A

h = rapz — ra.0 | (4.3)
h

¢ =ra, +—ag (4.4)
r

em que o referencial adotado [ @ Z| é andlogo ao sistema SOF apresentado na
Figura 3.1. O versor 1 corresponde a direcao radial, equivalente ao Xgop, 0 versor 6
corresponde a direcao circunferencial, equivalente ao Ygop € o versor Z corresponde

a direcao perpendicular ao plano de érbita, equivalente ao Zgor.

A partir das Equacoes 3.22 e 3.23, em conjunto com as Equagoes 4.3 e 4.4, obteve-se

as taxas de variacao temporal do semieixo maior e excentricidade:

2 .
a=-FEada* |, (4.5)
"
2hh] 1
= la(l—e?) - —| — . 4.
é [a( e”) u]?ae (4.6)

E importante ressaltar que velas solares que possuem sistemas de controle de atitude
baseados na modulagao da reflectancia de materiais eletrocrémicos (como os RCDs)
sempre devem ter componentes de aceleragao radiais nao-nulas em suas trajetorias.
Isso ocorre porque esses dispositivos sao dispostos na superficie refletora da vela, o
que torna necessaria a incidéncia de luz sobre essa superficie a todo momento, para
que os dispositivos possam ser acionados e a atitude da espagonave controlada. Por

esse motivo, no caso de propulsao continua por velas solares, é necessario analisar
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a influéncia da componente radial positiva da aceleracao na mudanca de trajeto da

espagonave.

Tendo em vista as Equagoes 4.3, 4.4, 4.5 e 4.6, foi realizado um estudo dos efeitos
de propulsdo continua sobre a trajetoria de uma espaconave. O estudo parte da
geracao de graficos apos a realizacao de uma varredura da posi¢ao de uma espagonave
em uma mesma Orbita eliptica. A posicao é varrida de tal forma que a anomalia
verdadeira da orbita varie de 0° a 360°, com um intervalo de 1° entre cada posicao.
Além disso, define-se um vetor de aceleracao propulsiva da espaconave com modulo
igual a 1 mm/s%, ora com direcio circunferencial ([0f 16 0z] mm/s?), ora com
direcao radial ([1& 080 0z] mm/s?).

Desta forma, os vetores de posi¢ao, velocidade e aceleracao externa da espagonave
sao definidos em cada passo da varredura, sendo possivel o calculo das grandezas
h, ¢, a e é para todos os valores de anomalia verdadeira da oOrbita analisada. As

conclusoes deste estudo sao apresentadas na Secao 5.1.1.

Tomando como base o estudo realizado, propos-se definir etapas de uma heuristica de
busca, apresentadas na Se¢ao 5.1.2, para agilizar a busca por uma trajetoria de ren-
dezvous bem-sucedida, saindo da Terra e indo de encontro a Marte. Sao considerados
bem-sucedidos todos os casos de trajetorias que a espagonave passa dentro da esfera
de influéncia de Marte com uma diferenga de velocidade menor que 2,694 km/s.
Esse valor é igual ao segundo incremento de velocidade em uma transferéncia de

Hohmann entre a Terra e Marte.

As transferéncias consideram sempre que a espaconave parte de uma orbita circular
em torno da Terra com semieixo maior igual a 930 000 km, limite tedrico da esfera de
influéncia gravitacional da Terra (BATE et al., 1971), e anomalia verdadeira igual a
0° no instante inicial da simulacao. A Terra, por sua vez, possui uma o6rbita circular
em torno do Sol com semieixo maior igual a 149597870 km e anomalia verdadeira
igual a 0° no instante inicial da simulacao. Finalmente, o planeta Marte também
possui uma orbita circular em torno do Sol, no entanto, com semieixo maior igual a
229939000 km. Sua posicao no instante inicial da simulacao é um dos parametros

de busca.

Como resultado da busca, para cada uma das trés velas consideradas toma-se uma
trajetoria de referéncia, todas elas apresentadas na Secao 5.1.3, para realizar as
simulagoes comparativas entre as 27 diferentes condig¢oes para a dinamica de atitude

da vela solar.

26



As simulacoes orbitais realizadas trabalham com o problema de 4 corpos. Ou seja,
leva-se em conta a interacao gravitacional mitua entre os 4 corpos simulados e suas
influéncias na trajetéria da espagonave. Sao estes os corpos considerados: Sol (Corpo
1), Terra (Corpo 2), Marte (Corpo 3) e espagonave (Corpo 4). O simulador orbital
admite ainda como parametro de entrada a sequéncia de angulos de atitude « e
§, em funcdo do tempo de transferéncia, definidos na Figura 3.1. E a partir desses
valores que se calcula o valor da aceleragao proveniente da pressao de radiacao solar,

como apresentado pela Secao 3.1.2.

Tomando as Equagoes 3.16 e 3.15, pode-se, por exemplo, determinar a for¢a atuante
sobre a espacgonave, calculada em cada uma das iteragoes do simulador orbital, e

usada para a integracao de sua trajetoria:

ma mo ms
F4 = Gm4 <31'41 + TI‘42 + 31'43) + AHIF . (47)
T41 T'42 T'43

O equacionamento indicado pela Equacao 4.7, com seus devidos rearranjos, é tam-
bém usado para calcular as forcas atuantes e integrar a trajetoria de todos os outros

corpos considerados no simulador orbital.
4.2.2 Dinamica de atitude

Como primeira etapa do estudo da dinamica de atitude, editou-se os pardmetros de
entrada e saida do Spacecraft Attitude Simulator (SAS) (ROCCO et al., 2011). Ele
foi modificado de tal maneira a admitir como entrada os angulos de atitude «, § e
Q2 (como indicados na Figura 4.11), determinados pela heuristica de busca para as
3 sequéncias de atitudes de referéncia, e retornar como saida os angulos a, ¢ e €

obtidos pelos 27 casos de simulacoes de atitude.

Deve-se relembrar que os angulos a e § sdo os parametros de entrada admitidos pelo
simulador orbital. O angulo €2 nao afeta a direcao normal da superficie refletora
da vela, nao afetando, portanto, o calculo da aceleragdo proveniente da pressao de
radiacao solar e, por consequéncia, a trajetéria interplanetaria da mesma. Por esse

motivo, o angulo ) ndo serve como parametro necessario para o simulador orbital.

Define-se, portanto, um novo sistema de referéncia, o Spacecraft Spinning Frame
(SSF), fixo na espagonave e que gira junto com a mesma, em oposi¢ao ao Spacecraft
Oriented Frame (SOF), que é fixo na espagonave, mas nao gira com a mesma. A
transformacao entre o SOF e SSF deve obedecer a uma rotacao de Euler 3-2-1, pois,

desta forma, a primeira rotacdo corresponde ao angulo o (rotacdo sobre Z°°F), a
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Figura 4.11 - Esquema de orientacdo da vela no SOF e no SSF
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Fonte: Adaptada de Vulpetti et al. (2015, p. 209).

segunda rotagdo corresponde ao angulo § (rotagio sobre Rz(a)Y59F) e a terceira
rotacio corresponde ao angulo € (rotacio sobre X°5F). Os angulos «, § e € sdo

indicados na Figura 4.11.

A Jacobiana para a transformacao do SOF para o SSF é apresentada pela Equa-
¢ado 4.8. Nota-se que sua singularidade ocorre no caso de 6 = 90°, o que representa
uma atitude matematicamente e fisicamente indesejada. Um § = 90° significaria
uma vela sem nenhuma incidéncia de raios solares sobre sua superficie refletora e,
consequentemente, sobre os RCDs. Isso significaria uma impossibilidade de atuar
sobre sua atitude. Portanto, a condicao de § = 90° é evitada e nunca é alcangada

em nenhum momento da simulacao.

1 0 —sind
J=10 cosQ) sinQcosd| . (4.8)

0 —sinQ) cos§cosd

Desta forma, para cada iteragdo do simulador de atitude, os novos angulos sao

calculados pela Equagao 4.9, seguindo o método de Euler para a integracao de
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equagoes diferenciais ordindrias de primeira ordem (CARNAHAN et al., 1990). Estes
angulos sao os parametros de saida do simulador de atitude que, por sua vez, servem
de entrada para as simulagdes das 27 transferéncias interplanetarias modificadas

pelos modelos nao-ideais da dinamica de atitude executadas pelo simulador orbital:

Qi Qifl
6 | =1 6y | +T 'wAt+0,5T WAL | (4.9)
Q; (07|

em que w é o vetor velocidade angular da vela definido no SSF, w é o vetor da taxa

de variacao da velocidade angular definido no SSF e At é o intervalo da iteracao.

Este equacionamento é implementado no bloco apresentado na Figura 4.12. O bloco
admite como entrada, a cada passo de iteragao da simulagao, o tensor de inércia da
espagonave (determinado pela soma dos tensores de inércia do CubeSat, das hastes
e da superficie refletora), o vetor de velocidade angular da espagonave e o vetor de
torque aplicado pelo sistema de controle, todos definidos no SSF. Além desses, os
angulos de Euler «, J e ) atuais e o intervalo de integracao. O bloco retorna como
saida os incrementos de velocidade angular provocados pelo sistema de controle e o
vetor de velocidade angular atualizado, definidos no SSF, além dos dngulos de Euler

da espacgonave «, 0 e € atualizados.
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Figura 4.12 - Bloco da dindmica do SAS
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Fonte: Producao do autor.
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As contribuigoes restantes do trabalho, no desenvolvimento do SAS, se concentram
no bloco de subsistema indicado na Figura 4.13. Este bloco possui como parametros
de entrada os angulos de Euler «, 0 e €2, assim como os torques aplicados pelo
sistema de controle definidas no SSF. O bloco retorna os valores de referéncia para
o sistema de controle de atitude da espaconave e a matriz de inércia atualizada da

mesma, considerando as deformacoes calculadas.

Figura 4.13 - Bloco do Subsistema do modelo do corpo da vela solar

Euler angles Control system references 4.

E) -

ROLL

Subsystem
Body Model

Fonte: Producgao do autor.

E necessério, ainda, definir os valores de referéncia usados pelo sistema de controle,
que estd fixo ao SSF. Para isso, foi definido um versor §5°F = [—~1 0 0]7 no SOF,
apontando para o Sol no instante inicial da simulacao. A este versor, sao aplicadas as
rotagoes de Euler em cada iteragdo, como indicado pela Equacao 4.10, para definir

o versor S no SSF:
§5°F = R,(Q) R,(8) R.(a) 85°F . (4.10)

Definiu-se entao os angulos de referéncia, no SSF, para o sistema de controle, como

indicado:
0, = wyt , (4.11a)
0, = tan"'(s95F /550 (4.11Db)
0, = tan’l(sg”QF/sfSF) : (4.11c)
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XSSF

em que 6, é o angulo de rolamento da espaconave em torno de , igual a €2,

XSSF F XSSFzSSF

e a projecao de 8°°F no plano e 6, é o angulo

F XSSFySSF

6, ¢ o angulo entre

XSSF

entre e a projecao de 8°°F no plano

Nota-se que desvios no valor simulado de 6, e seu valor de referéncia devem ser
corrigidos por torques no eixo X°°F. A mesma relacdo ¢ verdadeira para erros
de apontamento de 6, e 6., sendo corrigidos por torques nos eixos YSSF e Z55F
respectivamente. Por isso, os erros destes angulos sao usados como as entradas do
sistema de controle do simulador de atitude e calculados no bloco apresentado pela
Figura 4.14.

Figura 4.14 - Bloco do célculo dos dngulos de reféncia do sistema de controle

Control system references

o

Euler angles

Fonte: Producao do autor.

Pode-se, ainda, apresentar o bloco do subsistema que calcula a vibragao e deformagao
das hastes e se¢oes de vela na Figura 4.15. O bloco a esquerda transforma os torques
do sistema de controle em forgas lineares aplicadas em cada 1/4 da vela, tendo como
base a dimensao da mesma. A direita, o bloco do subsistema de vibracdo implementa
o método de elementos finitos. Este bloco admite como entrada as dimensoes dos
corpos analisados, assim como seus modulos de Young, densidade de massa, area
e momento de inércia de suas secoes laterais, nimero de discretizacao dos corpos,
intervalo de integragao e forcas aplicadas. O subnivel deste bloco é apresentado na
Figura 4.16.
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Figura 4.15 - Blocos do Subsistema de vibragao das hastes
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 4.16 - Blocos do método de elementos finitos
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Fonte: Producao do autor.
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Na Figura 4.16 ¢é possivel observar com detalhes a implementacao do método de ele-
mentos finitos apresentado na Secio 3.3.2.2. A esquerda se apresentam os blocos que
determinam as matrizes de inércia, rigidez e forga para formulacao da Equagao 3.40.
Ao centro, sao implementadas a Equacao 3.48 para calculo da deformacao em cada
passo. Finalmente, a direita, é realizada uma manipulacao matricial para separagao
dos vetores de estado em vetores de deformacao linear e deformacao angular de cada

corpo.

Figura 4.17 - Bloco da atualizacdo do tensor de inércia da espagonave

Inertia matrix
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Fonte: Producao do autor.
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A Figura 4.17 indica o bloco que calcula o tensor de inércia da espaconave, con-
siderando as deformacoes das hastes e secoes da vela e a teoria apresentada na
Secao 3.3.2.1. Ele admite como entrada as dimensoes de cada segmento da espago-
nave, assim como a massa ou densidade de cada uma e os valores das deformagdes

lineares e angulares de suas segoes.

Por fim, a Figura 4.18 apresenta os blocos responsaveis pelo calculo dos angulos de
atitude o e ¢ de cada se¢do da vela deformada. Deve-se lembrar que o angulo (2
nao é um parametro de entrada do simulador orbital e, portanto, nao precisa ser
manipulado como variavel de saida do simulador de atitude. Sao realizados proce-
dimentos geométricos para determinar, no SSF, os vetores normais a cada se¢ao da
vela e, a partir de suas componentes, realizar uma transformacao para os angulos de
atitude desejados. Percebe-se, a direita, que os valores sao salvos em arquivos locais
de formato MAT que, ao fim da simulacao, sdo convertidos em arquivos de formato

TXT para uso no simulador orbital, em Fortran.

Figura 4.18 - Blocos do calculo dos angulos das secoes da vela solar
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Fonte: Producao do autor.
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4.3 Procedimento de analise dos resultados

Primeiramente, sao apresentadas as conclusoes da analise de acelera¢ao de uma espa-
conave e seus efeitos sobre a trajetéria a partir de uma orbita eliptica na Secao 5.1.1.
Em seguida, sao apresentadas as estratégias de implementacao da heuristica de busca
de trajetorias de rendezvous com Marte na Secao 5.1.2, tragadas a partir das conclu-
soes do estudo anterior. Por fim, as sequéncias de angulos de atitude, encontradas
com uso da heuristica de busca desenvolvida, sao utilizadas para gerar as trajeto-
rias de referéncia. Além disso, algumas de suas propriedades sdo apresentadas na
Secao 5.1.3.

A segunda parte da andlise se baseia na comparacao das trajetérias geradas a partir
dos 27 modelos de dinamica de atitude propostos por este trabalho. Inicialmente,
o estudo compara algumas propriedades escalares finais das trajetérias modificadas

em relagao as mesmas propriedades das trajetérias de referéncia.

A primeira comparacao busca examinar a influéncia exclusiva dos sistemas de con-
trole implementados nos desvios das trajetorias. Isso é possivel tomando-se os mo-
delos que utilizam a Abordagem 1, que considera a vela solar como um corpo rigido,
ou seja, nao admite deformagoes. Desta forma, os desvios sao, necessariamente, ge-
rados a partir dos erros introduzidos pelo sistema de controle. Tomam-se os valores
finais da energia orbital especifica da espaconave em relacao a Marte €34 como base
comparativa da influéncia de cada Sistema j da Vela ¢ no desvio da trajetoria:

€34visja1 — €34vi rEF
A634ViSj - — y (412)

€34v; rEF

em que ¢ € [1,2,3] indica a Vela, j € [1,2,3] indica o Sistema e REF indica a

trajetéria de referéncia da Vela 1.

Pode-se ainda determinar o percentual de mudanga do valor de €34 relativo, exclusi-
vamente, as deformagdes da superficie refletora da vela. Como a Abordagem 1 nao
admite deformacoes, subtrai-se seu valor do valor de e3; para as Abordagens 2 e
3. A seguir, divide-se essa quantia pela diferenca do valor de €34 das Abordagens
2 e 3 para o valor de €34 da trajetéria de referéncia da vela, como indicado pela
Equagao 4.13.

_ B4yigiar  E34visja (4‘13)

A€34ViSjAk - — )
€34vigjak €34v; rEr

em que ¢ € [1,2,3] indica a Vela, j € [1,2,3] indica o Sistema e k € [2, 3] indica a
Abordagem.

67



Além disso, investiga-se o comportamento das atitudes de todas as segoes de vela
consideradas nas 27 simulagoes. Para todos os casos, ¢ tomada uma média dos valores
de o assumidos pelas se¢oes de vela, em cada passo de iteragdo, para uma mesma
simulacao. Para cada instante, essa média é subtraida do valor o de referéncia no
mesmo instante. A partir dai, é tomada uma média desse erro de valor assumido por

cada secao da vela para determinar o erro médio dos valores de o em cada simulagao:

err(avisjar) = media( media(ose. visjae)(t) — avi ger(t) ) (4.14)

em que media() é a fungao de calculo da média do conjunto de valores analisado e

Qsec(t) é 0 conjunto de valores o das segoes da vela no instante ¢.

Em paralelo, é calculado o desvio-padrao dos valores de a assumidos pelas segoes
de vela, em cada passo de iteracao, subtraidos dos valores de « referéncia nesses
mesmos instantes. Em seguida, toma-se a média do desvio-padrao (o4.,) dos valores

de « das secoes de vela ao longo de toda uma simulacao:

Taev(Qvisjar) = media( desv( asec visjar(t) — avi rer(t) ) ) (4.15)

em que desv() é a fungao de célculo do desvio-padrao do conjunto de valores anali-

sado.

Os procedimentos das Equagoes 4.14 e 4.15 sao feitos de maneira analoga para os

valores de 9, nas Equacgoes 4.16 e 4.17, respectivamente:

err((SViSjAk) = media( media(éseLViSjAk)(t) — 5VLREF(t) ) s (416)

em que d4..(t) é o conjunto de valores & das segoes da vela no instante t.

Tdev(Ovisiar) = media( desv( dsec visjae(t) —Ovi rer(t) ) ) . (4.17)

Como pentltima etapa da andlise de resultados, ¢ feito um estudo do desvio do
valor da energia orbital especifica da espagonave em relagao ao Sol €14 em relagdo
as trajetorias de referéncia. Os erros sao calculados e apresentados em graficos, em
funcao do tempo, para as 27 trajetorias simuladas. Além disso, se torna necessario
um exame mais detalhado da comparacao entre as Abordagens 2 e 3, também em

funcao do tempo, para as 27 simulagoes. O ultimo passo da analise apresenta os
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tempos de simulacoes registrados para todos os modelos e uma comparacao entre

esses valores.

Finalmente, a partir dos dados comparativos obtidos, pode-se avaliar a relevancia de
cada modelo da dindmica de atitude proposto no movimento orbital da espaconave.
Considera-se a dificuldade de implementacao de cada modelo, junto a quanto cada
um influencia na trajetoria da espaconave, além do esforco computacional de suas

respectivas simulagoes para avaliar o custo-beneficio de suas utilizagoes.
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5 RESULTADOS

Esta secao apresenta a discussao dos resultados encontrados na busca de trajetorias
que propiciem rendezvous entre uma espaconave propelida por uma vela solar que
saia da Terra de encontro a Marte. Discorre também sobre os resultados das simu-

lagoes orbitais que adotaram os diversos modelos da dinamica de atitude propostos.
5.1 Trajetérias de referéncia

Para simular e poder comparar os efeitos dos diferentes modelos da dinamica de
atitude propostos neste trabalho é preciso ter trajetérias de referéncia como base
comparativa. Esta secao apresenta a analise feita e a estratégia desenvolvida que

levaram a obtencao dessas trajetérias.

5.1.1 Anadlise de aceleragao

Em alusao a uma transferéncia de Hohmann (CURTIS, 2005) entre as 6rbitas circu-
lares da Terra e Marte, o estudo descrito da Secao 4.2.1 é realizado pela varredura de
uma 6rbita similar. A elipse estudada possui semieixo maior de 1,25 UA e excentri-
cidade de 0,2, como ilustrada pela Figura 5.1. Essa elipse indica todos os pontos de

aplicagao de uma aceleracao impulsiva e nao a trajetoria percorrida pela espagonave.

Figura 5.1 - Elipse de semieixo maior a = 1,25 UA e excentricidade e = 0, 2

x1011‘

Eixo Y [m]
o

—— Orbit
—=Tangencial
——= Circunferencial

B2 4 0 1 2 3
Eixo X [m] x 10"

As setas vermelhas indicam a dire¢ao tangencial a érbita, enquanto as setas verdes indicam
a direcdo circunferencial heliocéntrica, perpendicular a dire¢do radial heliocéntrica, em
cada ponto da trajetoria.

Fonte: Producao do autor.
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As varreduras de posicao, realizadas com uso das Equagoes 4.3 e 4.4, verificam as
taxas de variacao da energia orbital especifica e do momento angular especifico da
6rbita da espagonave, indicadas pelas Figuras 5.2(a) e 5.2(b), que consideram uma

aceleracao na direcao circunferencial e na direcao radial, respectivamente.

Figura 5.2 - Taxas de variagdo da energia orbital especifica e do momento angular especi-

fico
8 8
50— 28 50— 25
25/ 11.25
25| -1.25 25/ |-1.25
- T T T ) - T v T T
%% 45 90 135 180 225 270 315 360 %% 45 90 135 180 225 270 315 360
Anomalia verdadeira [°] Anomalia verdadeira [°]
(a) aceleragdo circunferencial (b) aceleracao radial

O eixo das ordenadas a esquerda de cada grafico, em azul, indica a taxa de variacdo da
energia orbital especifica. O eixo das ordenadas a direita de cada gréafico, na cor verde,
indica a taxa de variacdo do momento angular especifico.

Fonte: Produgao do autor.

Pela Figura 5.2(b), percebe-se que a componente radial da aceleragao é responsével
pelo acréscimo de energia a espagonave em intervalos de anomalia verdadeira entre
0° e 180°, assim como a retirada de energia em intervalos entre 180° e 360°. Além
disso, ela nao altera o momento angular especifico da espaconave. O que se comprova

pela Equacao 4.3, que mostra que o valor de h nao depende de a,.

Pela Figura 5.2(a), nota-se que uma componente circunferencial da aceleracao acres-
centa mais energia em regioes de anomalia verdadeira préoxima a 0°. Isso acontece
por ser uma regiao que a espagonave se encontra mais proxima do corpo central, ou
seja, a distancia r da espagonave para o corpo central apresenta seu menor valor,
como verificado pela Equacao 4.4. Em contrapartida, uma maior taxa de variacao do
momento angular especifico acontece em regides de anomalia verdadeira proxima a

180°. Justamente pelo motivo contrario, de ser um local que a espaconave se encon-
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tra mais afastada do corpo central e a distancia r apresenta seu maior valor, como
indicado pela Equacao 4.3. Observa-se, também, que o carater periddico das curvas
estd relacionado ao mesmo comportamento por parte dos valores da distancia r e
taxa de mudanca radial da distancia 7. Em uma elipse, r apresenta um minimo no
periapside e passa a crescer até o apoapside, onde comega a decrescer até voltar ao

periapside.

Por sua vez, as varreduras de posicao, realizadas com uso das Equacoes 4.5 e 4.6,
indicam as taxas de variacao, no instante de aplicacao da aceleragao em cada ponto
da érbita original, do semieixo maior e da excentricidade da orbita da espaconave.
Seus resultados sao apresentados nas Figuras 5.3(a) e 5.3(b), que consideram uma

aceleracao na direcao circunferencial e na direcao radial, respectivamente.

Figura 5.3 - Taxas de variacao do semieixo maior e da excentricidade
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O eixo das ordenadas & esquerda, em azul, indica a taxa de variacdo do semieixo maior. O
eixo das ordenadas a direita, na cor verde, indica a taxa de variacao da excentricidade.

Fonte: Produgao do autor.

Como uma andlise da Figura 5.3, as variagoes do semieixo maior acompanham o
comportamento da variacdo da energia orbital especifica, como é de se esperar.
Dentro desse contexto, o aumento do valor do semieixo maior da érbita osculadora
da espagonave é um comportamento desejado na parte inicial de trajetorias partindo

da Terra que vao de encontro a Marte.

Quanto a variagao da excentricidade, ela se deve a uma combinacao das taxas de va-

riacao da energia orbital especifica e do momento angular especifico, como indicado
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pela Equacao 4.6. E possivel notar que, para aceleragoes circunferenciais, com ano-
malias verdadeiras um pouco maiores que 90° e um pouco menores que 270°, existe
uma recircularizacao da orbita, com taxas negativas de variagdo da excentricidade.
O mesmo acontece para aceleragoes radiais no intervalo de anomalia verdadeira en-
tre 180° e 360°. Esse é um comportamento desejado na parte final de trajetérias
que buscam um rendezvous com Marte, que possui uma oOrbita circular no problema

analisado.
5.1.2 Heuristica de busca

Como consequéncia da analise da Secao 5.1.1 é possivel estabelecer uma heuristica
de busca, ja visando comportamentos ideais para a vela em cada etapa da trajeto-
ria. Idealiza-se, incialmente, duas etapas subsequentes para minimizar o tempo de

transferéncia:

— Maximizar a taxa de aumento do semieixo maior da érbita osculadora;

— Maximizar a taxa de reducao da excentricidade da érbita osculadora.

O intuito da 1* etapa é aumentar o semieixo maior da orbita osculadora o mais
rapido possivel. No entanto, este aumento estd condicionado ao valor do afélio da
orbita osculadora: assim que ele atingir os valores do semieixo maior da érbita de
Marte, conclui-se a 1* etapa. Esse critério de parada é assumido para evitar que a
espacgonave ultrapasse a érbita de Marte e percorra distancias desnecessarias além
de seu destino. E importante lembrar que a aceleracao de velas solares é funcdo de

sua distancia para o Sol e diminui com o aumento da mesma.

A partir dai, o objetivo se torna diminuir a excentricidade da érbita osculadora o
mais rapido possivel, proporcionando assim um rendezvous com baixas velocidades
relativas entre a espagonave e Marte. Porém, percebe-se pela Figura 5.3 que a varia-
¢ao negativa da excentricidade esta condicionada a posicao da espaconave em relagao
a sua Orbita osculadora, ou seja, depende do valor da anomalia verdadeira da 6r-
bita osculadora. Como a vela solar apresenta dire¢oes limitadas de aceleracao, tendo
sempre uma componente de aceleracao radial positiva, é preciso propor uma estra-
tégia intermediaria que minimize uma taxa de variacao positiva da excentricidade
da érbita osculadora caso o veiculo se encontre em regioes de anomalia verdadeira

da 46rbita osculadora com valores distantes de 180°.

Deve-se notar, ainda pela Figura 5.3(a), que componentes circunferenciais positi-
vas da aceleracao oferecem uma taxa de crescimento do semieixo maior para todos

os valores de anomalia verdadeira da orbita osculadora, mesmo ao diminuirem a
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excentricidade da orbita osculadora. Ou seja, a 1* etapa nao pode ter seu final de-
terminado pela condi¢ao de que o afélio da érbita osculadora se iguale ao valor do
semieixo maior da orbita de Marte, e sim, se iguale a uma fracao N deste valor.

Essa fracdo N se torna um dos parametros de busca da heuristica desenvolvida.

Por fim, o comportamento desejado descrito anteriormente é obtido através de es-
tratégias indicadas pela Tabela 5.1. Sao essas as fungoes objetivos e condicionais

implementadas no coédigo de busca da sequéncia de angulos de atitude desejados.

Tabela 5.1 - Estratégias de uma trajetéria de rendezvous Terra-Marte.

Estratégias Funcgao Objetivo Condicao
1 max{é} Tafélio < Nanrarte
2¢ maz{h/é} f < 135°% ou f > 225°
3¢ max{é} 135° < f < 225°

Fonte: Producao do autor.

Verificando a Tabela 5.1, vale notar que a 2* e a 3* estratégias sdo empregadas para
cumprir o mesmo objetivo desejado pela 2% etapa, de recircularizar a trajetéria.
No entanto, como verificado empiricamente por algumas simulagoes deste trabalho,
para velas de baixo desempenho que possuem aceleragoes caracteristicas na ordem
de 1 wm/s® ou menores, o aumento do afélio da érbita osculadora durante a 1*
estratégia é tao lento que a orbita osculadora nunca atinge valores elevados de ex-
centricidade, o que torna as estratégias subsequentes desnecessarias. Isso acontece
pois, ao longo da trajetéria, o veiculo varre todo o intervalo de anomalia verdadeira
da érbita osculadora [0 360]° repetidas vezes. Ou seja, enquanto possui uma taxa
de variagao positiva do semieixo maior da oérbita osculadora, alterna taxas positivas
e negativas de variacao da excentricidade da érbita osculadora, como verificado pelas
Figuras 5.3(a) e 5.3(b).

Vale, ainda, ressaltar a importancia da 2% estratégia para o caso de velas solares.
Idealmente, essa estratégia constituiria uma propulsao nula, para evitar que a tra-
jetoria da espagonave navegasse para distancias além do necessario, além de evitar
um aumento da excentricidade da o6rbita osculadora. Como nao é possivel anular
o impulso provocado pela vela, havendo sempre a presenca de uma componente de
aceleracao radial positiva para garantir o funcionamento dos RCDs, como ja dis-

cutido anteriormente, busca-se uma composicao de forcas que privilegie o aumento
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do momento angular especifico em relagao ao aumento da energia orbital especifica.
Por uma anélise cuidadosa das Equagoes 4.5 e 4.6, essa composicao é obtida pela
maximizacao da razao entre as componentes de forga na diregao circunferencial e na
diregdo tangencial a trajetoria. Essa composicao de forcas é desejada porque reduz,
em conjunto, a taxa de variagdo do semieixo maior e da excentricidade da orbita
osculadora, sendo que ainda mantem a incidéncia de raios solares sobre a superficie
refletora da vela. Ou seja, esse comportamento se assemelha a um desligamento da

vela solar que mantem seus RCDs operacionais.

Por fim, tendo como base o limite da taxa de mudanca de atitude provocada pelos
RCDs da missao IKAROS (TSUDA et al., 2011a), todas as manobras de mudanca
de atitude obedecem a uma taxa de variacdo limite de & < 1°/dia e § < 1°/dia.
Deve-se ainda lembrar que a direcao de aplicacao de impulso que gera a maior taxa
de crescimento da energia orbital especifica é a direcao tangencial a trajetéria, assim
como a direcao de aplicagdo de impulso que gera a maior taxa de crescimento do
momento angular especifico é a dire¢ao circunferencial do sistema de coordenadas
polares heliocéntrico (KEATON, 1986). Por esse motivo, as fungoes objetivo sao
elaboradas em funcado dessas grandezas, de maneira a maximizar ou minimizar o

modulo das componentes da aceleracao nessas diregoes.
5.1.3 Trajetorias propostas

Como resultado da heuristica de busca proposta na Secao 5.1.2, obteve-se as traje-
torias de rendezvous cujos dados sao apresentados pela Tabela 5.2. Deve-se lembrar
que essas trajetorias sao obtidas adotando o modelo ideal, no qual nao existem

atrasos do sistema de controle nem deformacoes da superficie refletora.

Tabela 5.2 - Valores finais das trajetérias propostas

Tempo [dias] Ra4 [km] V34 [km/s] €34 [km?/s?]

Vela 1 4699, 00 81259,4 1,1145 0, 0966
Vela 2 1522,50 96833, 1 1,1904 0,2684
Vela 3 409, 50 36847,0 1,6736 0,2438

Fonte: Producao do autor.

A primeira coluna indica o tempo total da transferéncia. A segunda coluna a distan-

cia, no instante final da simulacdo, entre Marte e a espagonave. A terceira coluna
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indica a velocidade relativa, no instante final da simulagdo, entre Marte e a es-
paconave. A quarta coluna indica a energia orbital especifica, no instante final da

simulagao, da espagonave em relacao a Marte.

Cada uma das trajetorias é ilustrada pelas Figuras 5.4, 5.6 e 5.8. Os pequenos
circulos azul, vermelho e preto indicam a posicao final da Terra, de Marte e da
espagonave, respectivamente, assim como as linhas azul, vermelha e preta indicam a
trajetéria percorrida por esses mesmos corpos, respectivamente. Deve-se notar que
os circulos vermelho e preto se superpdoem nas figuras devido a grande proximidade
das posigoes finais da espagonave e de Marte. As configuracoes dos angulos a e
sao apresentadas pelas Figuras 5.5, 5.7 e 5.9. Iniciamente, ja é possivel perceber que
todos os valores de referéncia de 9§ sdo iguais a zero. Isso é o esperado e acontece pois
se trata de um problema de oOrbitas inicial e final coplanares. Estas figuras também
indicam qual estratégia da heuristica de busca foi empregada para a obtencao dos

resultados apresentados para os diferentes momentos da simulagao.

Figura 5.4 - Trajetéria de referéncia Terra - Marte (Vela 1)
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Fonte: Producgao do autor.

A Figura 5.4 apresenta uma trajetoria espiral com um crescimento suave de sua
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energia orbital especifica, que completa 8 revolugoes inteiras em torno do Sol. Isso
é esperado de uma vela com aceleragio caracteristica de 0,0546 mm/s*. Como dis-
cutido anteriormente, a trajetoria alterna momentos de taxa de variacao da excen-
tricidade positiva e negativa, o que mantem a orbita osculadora com valores baixos
de excentricidade. Por consequéncia, como pode ser verificado pela Figura 5.5, a 2%
e a 3% estratégias da busca nao sao utilizadas, o que mantem o valor de o sempre

proximo de 35°.

Figura 5.5 - Configuracdo dos angulos « e § de referéncia (Vela 1)
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Fonte: Producao do autor.

A Vela 2 possui uma aceleracao caracteristica 4 vezes maior que a Vela 1, igual a
0,2184 mm/s*. Percebe-se a consequéncia disso na Figura 5.6, que ilustra uma traje-
toria espiral que completa 2 revolugoes inteiras em torno do Sol até que o rendezvous
acontega. Por andlise da Figura 5.7, percebe-se que mesmo permanecendo na confi-
guracao de valores de o para a 1* estratégia de busca por quase 1 100 dias, existe um
aumento de excentricidade suficiente para que a busca adote as 2* e 3* estratégias,

como visto pelo "dente" no valor de a a partir do 1100° dia, aproximadamente.
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Figura 5.6 - Trajetoria de referéncia Terra - Marte (Vela 2)
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Fonte: Producao do autor.

ra 5.7 - Configuragao dos dngulos « e 0 de referéncia (Vela 2)
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.8 - Trajetoria de referéncia Terra - Marte (Vela 3)
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.9 - Configuracdo dos angulos « e § de referéncia (Vela 3)
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Fonte: Producao do autor.
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A Vela 3, por sua vez, também possui uma aceleracao caracteristica 4 vezes maior
que a Vela 2, igual a 0,8737 mm/s®. Desta forma, ndo é necessario nem uma revo-
lugdo completa em torno do Sol para que a espagonave alcance seu destino, como
verificado na Figura 5.8. Percebe-se, ainda, na Figura 5.9, que logo no 50° dia da
transferéncia, aproximadamente, a 1* estratégia de busca é concluida e a maior parte

da transferéncia é dedicada a suavizagao da trajetéria para o rendezvous com Marte.
5.2 Analise dos efeitos dos modelos de atitude

Esta secao se dedica a analisar as diferencas nas trajetérias da espaconave assumindo

diferentes comportamentos da vela para os procedimentos de mudanca de atitude.

As posigoes da espaconave em relacdo a Marte no instante final das simulagoes
sao apresentadas nas Figuras 5.10 a 5.18. Cada figura exibe 4 posi¢oes finais de
trajetoria: a esquerda superior, a trajetoria de referéncia da respectiva vela; a direita
superior, a trajetéria gerada pela Abordagem 1 da respectiva vela e sistema de
controle; a esquerda inferior, a trajetéria gerada pela Abordagem 2 da respectiva
vela e sistema de controle; finalmente, a direita inferior, a trajetoria gerada pela

Abordagem 3 da respectiva vela e sistema de controle.

As Figuras 5.10, 5.11 e 5.12 se referem aos Sistemas 1, 2 e 3 da Vela 1, respectiva-
mente. Por sua vez, as Figuras 5.13, 5.14 e 5.15 expoe as trajetérias dos Sistemas 1,
2 e 3 da Vela 2, respectivamente. Por fim, as Figuras 5.16, 5.17 e 5.18 correspondem
aos Sistemas 1, 2 e 3 da Vela 3, respectivamente. Nestas figuras, o circulo vermelho
indica a posicao final de Marte, assim como o circulo preto indica a posi¢ao final da
espaconave. As linhas vermelha e preta indicam o caminho percorrido por Marte e
pela espaconave, respectivamente. O circulo vermelho tracejado em torno da posigao
final de Marte indica o limite de sua esfera de influéncia, considerada com um raio
de 576 000 km.
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Figura 5.10 - Zoom das trajetérias (Vela 1 - Sistema 1)

. 1o¢ Referéncia

-2.24 s

-2.25 St

LD.D7 b

4.6

4.8 5
Eixo X [km]x 1o’
. 1o¢ Abordagem 2

4.6 4.8 5

Eixo X [km]x 1o’

Eixo Y [km]

Eixo Y [km]

-2.22

-2.23[

-2.24

-2.25

-2.23

-2.27

10 Abprdagem 1

CDDE i

LD D7 b

4:8 5
Eixo X [km]x 1o’
. 1o¢ Abordagem 3

4.6

2221

P LRSS S SR

LD D5 b

SDLD e

4.8 5

Eixo X [km]x 1o’

4.6

Fonte: Producao do autor.

Figura 5.11 - Zoom das trajetérias (Vela 1 - Sistema 2)

1oc Referéncia

D224 b

4.6 4.8 5

Eixo X [km]x 1o’
. 1o¢ Abordagem 2

-2.24 s

/é - )

-2.25 #

NIz

4.6 4.8 5

Eixo X [km]x 1o’

Eixo Y [km]

Eixo Y [km]

-2.22

2231

226

227

-2.22

-2.23

-2.24

-2.25

-2.26

-2.27

. 1o° Abordagem 1

D24t s

D25

4.6 4.8 5

Eixo X [km]x 1o’
. 1o° Abordagem 3

4.8 5

Eixo X [km]x 1o’

4.6

Fonte: Producao do autor.

82



Eixo Y [km]

Eixo Y [km]

Eixo Y [km]

Eixo Y [km]

Figura 5.12 - Zoom das trajetérias (Vela 1 - Sistema 3)
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Figura 5.13 - Zoom das trajetérias (Vela 2 - Sistema 1)
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Figura 5.14 - Zoom das trajetérias (Vela 2 - Sistema 2)
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Figura 5.15 - Zoom das trajetérias (Vela 2 - Sistema 3)
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Figura 5.16 - Zoom das trajetérias (Vela 3 - Sistema 1)
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Figura 5.17 - Zoom das trajetérias (Vela 3 - Sistema 2)
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Figura 5.18 - Zoom das trajetérias (Vela 3 - Sistema 3)
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Por analise das Figuras 5.10 a 5.18, nota-se que, para todas as velas, os sistemas de
controle e as abordagens de deformagoes admitidas, a espagonave se encontra mais
afastada de seu destino final tido como referéncia. Esses desvios eram esperados
devido a introdugao de novos comportamentos na dinamica de atitude da vela solar.

No entanto, destaca-se a magnitude de alguns deles.

Dentre as 27 trajetorias simuladas considerando os modelos nao-ideais propostos,
em apenas 7 delas a espagonave termina dentro dos contornos da esfera de influén-
cia de Marte, o que é um dos critérios deste trabalho para avaliar um rendezvous
bem-sucedido. Desses casos, 3 sao para o Sistema 1 da Vela 1 e 3 para o Sistema 1
da Vela 2, isto pois os Sistemas 1 sao os que apresentam os menores erros transien-
tes, como indicado adiante pela Tabela 5.4. Além disso, as Velas 1 e 2 sdo as que
apresentam os piores desempenhos dentre as velas solares consideradas. Portanto, os
erros transientes do sistema de controle geram desvios menores nas suas simulagoes,

em comparacao a velas solares de melhores desempenhos.

Fica claro que a aplicacao dos modelos nao-ideais da dinamica de atitude sao capazes

de revelar desvios do posicionamento de uma espaconave que podem inviabilizar uma
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missao se eles nao forem conhecidos. As simulagoes que consideram esses modelos
nao-ideias mostram que se os desvios da trajetéria real que o veiculo ird percorrer
em comparacgao a trajetoria ideal simulada nao forem previamente estudados, suas
mitigacoes e corregoes podem nao serem possiveis ao longo da missao. Tomando
como exemplo uma missao cujo objetivo seja injetar a espagonave em uma Orbita
eliptica em torno de Marte, existe o risco de nao haver a aproximagao necessaria para

o planeta destino, o que pode impedir a injecao do veiculo na érbita final desejada.

E interessante, portanto, registrar alguns valores importantes das condi¢des da espa-
¢onave nos instantes finais de cada simulacao. Os valores das distancias, velocidades
e energia orbital especifica da espagonave (Corpo 4) em relagao a Marte (Corpo 3) no
instante final da simulacao para cada um dos modelos analisados sao apresentados
pela Tabela 5.3.

A partir dos valores da energia orbital especifica da espagonave €3y da Tabela 5.3,
realiza-se algumas comparacoes para determinar a influéncia dos diferentes sistemas
de controle e das abordagens de deformacoes nas condigoes finais da espagonave,

como discutido na Segao 4.3.
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Tabela 5.3 - Valores finais das trajetérias modificadas

Rs4 [km] V34 [kim/s] €34 [km?/s?]
V1/S1/A1 479267,79  0,7663 0,2047
V.1/S.1/A.2 408435, 16 0,6894 0,1333
V.1/S.1/A.3  480471,40 0, 7662 0,2048
V.1/S.2/A.1 58129352 0, 7544 0,2112
V.1/S.2/A.2  477605,48 0,6755 0, 1389
V.1/S.2/A.3 58398295 0, 7543 0,2115
V.1/S.3/A.1  792349,89 0, 7449 0,2236
V.1/S.3/A.2 653599, 46 0,6558 0, 1498
V.1/S.3/A.3  778745,39 0, 7394 0,2187
V.2/S.1/A.1  365530,61 0,9247 0,3109
V.2/S.1/A.2  379926,35 0,8413 0,2417
V.2/S.1/A.3 36597311 0,9247 0,3111
V.2/S.2/A.1 576893, 12 0,8931 0, 3249
V.2/S.2/A.2  585497,06 0,8192 0,2627
V.2/S.2/A.3 577212,74 0,8933 0, 3252
V.2/S.3/A.1 1049408, 65 0, 8864 0, 3522
V.2/S.3/A.2 1054708, 25 0,8118 0,2891
V.2/S.3/A.3 1047805,21 0, 8866 0,3523
V.3/S.1/A.1 1801674,64 0, 9985 0,4748
V.3/S.1/A.2 1802637,94 0, 9986 0,4750
V.3/S.1/A.3 1802006, 01 0,9985 0,4749
V.3/S.2/A.1 3254545,91 1, 0862 0,5768
V.3/S2/A2 3254279.14  1,0861 0,5767
V.3/S.2/A.3 3255262,17 1,0863 0,5769
V.3/S.3/A.1 6425431,28 1,3008 0, 8394
V.3/S.3/A.2 642542845 1,3008 0,8394
V.3/S.3/A.3 6425436, 72 1, 3008 0,8394

Fonte: Producao do autor.

Primeiramente, pela Equagao 4.2, calcula-se o erro médio de cada sistema de controle

em suas respostas ao degrau, apresentados pela tabela 5.4.

Tabela 5.4 - Erro médio dos sistemas de controle na resposta ao degrau (em °)

Sistema 1 Sistema 2 Sistema 3

Velal 0,038834 0, 059662 0,106746
Vela 2 0,037872 0,055756 0,098678
Vela 3 0,038076 0,056782 0,100754

Fonte: Producao do autor.
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O valor do erro médio da resposta ao degrau nao é um parametro direto do desvio
total de cada trajetoria, mas serve como indicador do que esperar. Para tanto, é
interessante comparar os valores entre cada um dos sistemas. Para a Vela 1, o Sistema
2 apresenta um erro médio 53, 6334% maior que o Sistema 1, enquanto o Sistema 3
possui um erro médio 78,9179% maior que o Sistema 2. Para a Vela 2, essas relagoes
entre os Sistemas 2 e 1 e os Sistemas 3 e 2 sao 47, 2222% maior e 76,9818% maior,
respectivamente. Por fim, para a Vela 3, as relagoes entre os Sistemas 2 e 1 e os
Sistemas 3 e 2 sao 49, 1281% maior e 77,4400% maior.

A partir da Equacgao 4.12, determina-se o quanto cada sistema de controle influencia
na variacao de €34 em relagdo ao seu respectivo €34 final de referéncia. Essa com-
paracao € possivel tomando-se os valores dos modelos da dindmica de atitude que
utilizam a Abordagem 1 de deformacao da superficie refletora, que considera um
corpo rigido sem deformacao. Ou seja, todos os desvios sao provocados pelo sistema

de controle. Os valores dessa comparacao sao apresentados pela Tabela 5.5.

Tabela 5.5 - Influéncia dos sistemas de controle no desvio do valor de €34 (em %)

Sistema 1 Sistema 2 Sistema 3
Vela 1  111,8759 118, 6928 131, 4958
Vela 2 15,8442 21,0421 31,2177
Vela 3 94, 7699 136, 5794 244, 2977

Fonte: Producgao do autor.

Pela Tabela 5.5, percebe-se que, para a Vela 1, o desvio do valor de €34 do Sistema
2 para o Sistema 1 é 6,8169% maior, enquanto do Sistema 3 para o Sistema 2
¢ 12,8030% maior. Para a Vela 2, essas relagoes sao 5,1979% maior e 10, 1756%

maior. Enquanto para a Vela 3, as relacoes sao 41, 8095% maior e 107, 7183% maior.

Nota-se que, a principio, nao existe uma relagdo quantitativa entre os erros médios
da resposta ao degrau e os desvios do valor final de €34. Essa conclusao é esperada,
pois existem alguns outros fatores da simulagdo nao avaliados nesta comparacao. No
entanto, é possivel perceber uma tendéncia qualitativa. Sistemas de controle com
maiores erros médios da resposta ao degrau possuem maiores desvios dos valores

finais da energia orbital especifica €34, assim como da distancia final Ra4.

A partir da Equacao 4.13, determina-se o quanto cada abordagem de deformagao
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da superficie refletora influencia na variacao de €34, em relagdo ao seu respectivo ey
final de referéncia. Essa comparacao é possivel tomando-se, novamente, os valores
dos modelos da dinamica de atitude que utilizam a Abordagem 1 de deformacgao.
Dessa vez, no entanto, os desvios das Abordagens 2 e 3 sao tomados como desvios
extras provocados pelas consideracoes complementares de deformacao da superficie

refletora. Os valores dessa comparacao sao apresentados na Tabela 5.6.

Tabela 5.6 - Influéncia da abordagem de deformacao no desvio do valor de €34 (em %)

Sistema 1 Sistema 2 Sistema 3
V.1/A2 —66,0684 —63,1026 —58, 0988

V.I/A3  0,1205 0,2051 —3,9008
V.2/A2 —162,7443 —110,0299 —75,3149
V.2/A3  0,3298 0, 4605 0, 1414
V.3/A2  0,0641 —0,0201  —0,0001
V.3/A3  0,0232 0,0358 0,0002

Fonte: Producgao do autor.

Pela Tabela 5.6, percebe-se que, para todas as Velas, com exce¢ao do Sistema 1 da
Vela 3, a Abordagem 2 é responséavel por uma diminui¢ao no desvio do valor de €3y4.
Mesmo assim, o caso de excecao apresenta um aumento menor que 1%. Todos os mo-
delos que usam a Abordagem 3 possuem moédulos da diferenca proporcionada pelas
deformacoes menores que 1%, com excecao do Sistema 3 da Vela 1, cujo diferenca é
de —3,9008%.

A partir desses dados nao é possivel inferir nenhuma relacdo quantitativa e nem
mesmo qualitativa para a contribuicao de cada abordagem de deformacao nos desvios
finais de e34. Para uma mesma Vela e Abordagem, ora os desvios entre diferentes
Sistemas decrescem, ora alternam entre crescimento e decrescimento, ou o contrario.
A comparacao entre as mesmas Velas e Sistemas também indica que ora o desvio
da Abordagem 2 é maior, ora o desvio da Abordagem 3 é maior. Assim como os
maiores desvios de €34 acontecem com a Vela 2, um caso intermediario de dimensao
e desempenho analisado. Fica claro que existe a influéncia relevante de um fator

ainda nao identificado.

Realiza-se, entao, o célculo do erro médio e do desvio-padrao médio dos valores de

atitude a e ¢ das se¢oes de vela simuladas, como discutido na Secao 4.3. Os valores
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de a, que seguem as Equacoes 4.14 e 4.15, sao apresentados na Tabela 5.7.

Tabela 5.7 - Comportamento dos valores de «

Erro médio [°]

O4er médio [°]

V1/S1/A1 —0,1212x 1073 0, 0000
V.1/S.1/A.2 —0,1212x 1073 1,4963 x 10712
V.1/S.1/A.3 —0,1212x 1073 1,3225 x 1072
V.1/S.2/A.1 —0,1064 x 1073 0, 0000
V.1/S.2/A.2 —0,1064 x 1073 0,9552 x 10712
V.1/S.2/A.3 —0,1064 x 1073 0,8537 x 1077
V.1/S.3/A.1 —0,0574 x 103 0, 0000
V.1/S.3/A.2 —0,0574 x 1073 0,5454 x 1012
V.1/S.3/A.3 —0,0574 x 1073 0,5875 x 1075
V.2/S.1/A.1 51,8811 x 1073 0, 0000
V.2/S.1/A.2 51,8811 x 1073 66,0422 x 10712
V.2/S.1/A.3 51,8811 x 103 0,4080 x 10~?
V.2/S.2/A.1 77,0093 x 103 0, 0000
V.2/S.2/A.2 77,0093 x 1073 42,1996 x 10712
V.2/S.2/A.3 77,0093 x 107 0,2713 x 1075
V.2/S.3/A.1 93,6425 x 1073 0, 0000
V.2/S.3/A.2 93,6425 x 1073 23,6779 x 10~12
V.2/S.3/A.3 93,6425 x 107 0,2178 x 1075
V.3/S.1/A.1 22,2645 x 1073 0, 0000
V.3/S.1/A.2 22,2645 x 1073 1323,6843 x 10712
V.3/S.1/A.3 22,2645 x 10~ 0,3895 x 1075
V.3/S.2/A.1 46,2649 x 1073 0, 0000
V.3/S.2/A.2 46,2649 x 1073 856, 6374 x 10712
V.3/S.2/A.3 46,2649 x 1073 0,2946 x 1075
V.3/S.3/A.1 98,6318 x 1073 0, 0000
V.3/S.3/A.2 98,6318 x 107°  517,4312 x 10712
V.3/S.3/A.3 98,6318 x 107  0,2778 x 1075

Fonte: Producao do autor.

A Tabela 5.7 apresenta uma informacao muito importante. Uma comparagao entre
os desvios-padroes médios de cada abordagem de deformacao mostra que os modelos
que utilizam a Abordagem 1 apresentam o,,44;, nNulos, como esperado, pois a super-
ficie refletora é tratada como uma grande secao, enquanto os modelos que usam a
Abordagem 2 e 3 possuem 0,0 na ordem de 10712 © ¢ 107° °, respectivamente.
Isso acontece porque a Abordagem 3 possui 40 se¢oes que se deformam mais do que

as 20 se¢oes da Abordagem 2, ou seja, assumem valores mais diversificados, o que
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aumenta o valor do desvio-padrao médio.

Em paralelo, o erro médio possui uma ordem de grandeza de 1073 ° para todos os
modelos. Entre as diferentes Abordagens, os valores sao aproximadamente iguais,
apresentando diferencas a partir da 10* casa decimal. Isso demonstra a baixa in-
fluéncia das diferentes Abordagens na atitude resultante da vela solar. Para todas
as Velas, os valores numéricos dos erros médios de a crescem do Sistema 1 ao 3,
condizendo com a ordem crescente dos erros de resposta ao degrau desses Sistemas.
No entanto, no caso da Vela 1, como os valores dos erros médios sao negativos, esse
crescimento representa uma diminuicao do erro médio, o que nao condiz, a principio,

com o esperado.

Em adicdo, ¢ importante lembrar que a Vela 1 nao realiza grandes mudancas de
atitude ao longo de sua trajetoria, além de possuir as menores dimensoes de haste,
ou seja, sao os modelos que de fato devem apresentar os menores erros médios
para os valores de a. As Velas 2 e 3 apresentam dimensoes de hastes diferentes,
no entanto, realizam, cada uma, 2 grandes mudancas de atitude ao longo de suas
trajetorias. Os modelos que utilizam ambas essas Velas possuem erros da mesma
ordem de grandeza. Isso é mais um indicio da maior influéncia dos erros de atraso
do sistema de controle na realizagdo de uma manobra, em oposicao as deformagoes

como funcao das dimensoes da vela solar.
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Os valores de erro médio e desvio-padrao médio dos angulos de atitude 6 das segoes

da vela, como indicado pelas Equacoes 4.16 e 4.17, sdo apresentados pela Tabela 5.8.

Tabela 5.8 - Comportamento dos valores de §

Erro médio [°]

O4er médio [°]

V.1/S1/A1
V.1/S.1/A.2
V.1/S.1/A.3
V.1/S.2/A.1
V.1/S.2/A.2
V.1/S.2/A.3
V.1/S.3/A.1
V.1/S.3/A.2
V.1/S.3/A.3
V.2/S.1/A.1
V.2/S.1/A.2
V.2/S.1/A.3
V.2/S.2/A.1
V.2/S.2/A.2
V.2/S.2/A.3
V.2/S.3/A.1
V.2/S.3/A.2
V.2/S.3/A.3
V.3/S.1/A.1
V.3/S.1/A.2
V.3/S.1/A.3
V.3/S.2/A.1
V.3/S.2/A.2
V.3/S.2/A.3
V.3/S.3/A.1
V.3/S.3/A.2
V.3/S.3/A.3

0,0348 x 1073
0,0348 x 1073
0,0348 x 1073
0,0351 x 1073
0,0351 x 1073
0,0351 x 1073
0,0304 x 1073
0,0304 x 1073
0,0304 x 1073
11,8928 x 1073
11,8928 x 1073
11,8928 x 1073
5,0018 x 1073
5,0018 x 1073
5,0018 x 1073
2,0749 x 1073
2,0749 x 1073
2,0749 x 1073
98,2052 x 103
28,2052 x 1073
28,2052 x 1073
51,6666 x 1073
51,6666 x 1073
51,6666 x 1073
98,6343 x 1073
98,6343 x 1073
98,6343 x 1073

0, 0000
1,5999 x 10712
1,3225 x 1075

0, 0000
0,9990 x 1012
0,8537 x 1075

0, 0000
0,4803 x 10~12
0,5875 x 1075

0, 0000
66,3513 x 10712
0,4080 x 1075

0, 0000
42,1199 x 1012
0,2713 x 1075

0, 0000
23,5749 x 1012
0,2177 x 1075

0, 0000

1323,2708 x 1012
0,3895 x 1075
0, 0000
860, 3805 x 10712
0,2945 x 1075
0, 0000
519,3503 x 10712
0,2777 x 1075

Fonte: Producao do autor.

Por andlise da Tabela 5.8, é possivel tomar as mesmas conclusoes daquelas obtidas

pela andlise da Tabela 5.7. As tabelas apresentam apenas uma diferenca qualitativa

dos resultados: os valores dos erros médios de § para os Sistemas 1, 2 e 3 da Vela 2

decrescem, em oposicao ao crescimento esperado. Mas isso se justifica pela constante

rotacdo da vela solar em torno de seu eixo central. Se¢oes com erros na inclinagao «,
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ap6s uma rotagao de 90°, apresentam esses desvios como erros da inclinagao 6. Ou
seja, os dois valores estao intrinsecamente relacionados. Se estes erros forem avaliados
em conjunto, por uma manipulacgao geométrica de seus valores, como indicado pela
Equacao 5.1, o angulo resultante apresenta um erro crescente para os Sistemas 1, 2

e 3, como o esperado.

(5.1)

(Za+ £6) = tan™! (V sen(9)* + 603(5)236n(a)2)

cos(d) cos(a)

As Figuras 5.19, 5.21 e 5.23 apresentam os graficos dos erros do valor da energia
orbital especifica da espagonave em relagao ao Sol €14 em todos os instantes das
simulagoes, no intuito de realizar uma analise de toda a trajetoria, e nao s seus
instantes finais. Cada figura apresenta os dados dos 9 modelos de uma mesma Vela
dispostos em 3 graficos, 1 para cada Sistema, sendo que cada grafico possui 3 curvas,

uma para cada Abordagem.

As Figuras 5.20, 5.22 e 5.24 apresentam um zoom no eixo das ordenadas das Figu-
ras 5.19, 5.21 e 5.23, respectivamente. Essas figuras sao apresentadas para indicar
que o que aparentam ser valores constantes nos graficos dos erros de €14 das diferen-
tes velas solares sao, na verdade, pequenas flutuacoes dos valores dos erros causadas
pelas pequenas mudancas dos valores de a, como indicados pelas Figuras 5.5, 5.7
e 5.9.
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Figura 5.19 - Grafico dos erros de €14 para a Vela 1
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.20 - Zoom do grafico dos erros de €14 para a Vela 1
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.21 - Gréfico dos erros de €14 para a Vela 2
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.22 - Zoom do grafico dos erros de €14 para a Vela 2
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Figura 5.23 - Gréfico dos erros de €14 para a Vela 3
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Figura 5.24 - Zoom do grafico dos erros de €14 para a Vela 3
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Os dados obtidos nas Figuras 5.19, 5.21 e 5.23 corroboram com as conclusoes ja
tomadas e indicam qual o iltimo fator nao analisado e que possui grande influéncia

nos desvios finais da trajetoria: a interagao gravitacional da espagonave com Marte.

Primeiramente, como andlise geral das trés figuras, pouco se observa diferenca nos
valores do erro de €4 entre diferentes Abordagens, em um mesmo grafico. Isso,
novamente, indica a pouca influéncia das diferentes Abordagens nos desvios das

trajetorias.

Em segundo lugar, percebe-se que os erros sempre aumentam no instante de alguma
mudanca de atitude da espagonave, como ¢é possivel ver a partir do 1100° dia, apro-
ximadamente, nos graficos da Figura 5.21 e a partir do 50° dia, aproximadamente,
nos graficos da Figura 5.23. E importante, nesse caso, relembrar as configuracoes de

angulos de atitude desejadas para as Velas 2 e 3, expostas nas Figuras 5.7 e 5.9.

Nota-se também que, para a 1* mudanga de atitude, o erro aumenta, porém, para
a 2* mudanca de atitude, o erro diminui. Isso acontece pelo atraso do sistema de
controle: inicialmente, a energia orbital especifica da espaconave €14 estd aumen-
tando, pois a energia orbital especifica de Marte, destino da espagonave, é maior
que a energia orbital especifica da Terra, origem da espaconave. Ja foi discutido, na
Secao 5.1.2, que a mudanga de atitude é feita para "desligar" a vela solar. Ou seja,
um "desligamento" atrasado permite que a espaconave continue aumentando €y,
enquanto a trajetéria de referéncia ja diminuiu esse aumento. Como €14 > €14 rpr,
entdo (€14 — €14 repr > 0). No entanto, a partir do momento que a vela solar é
'religada", um atraso dessa manobra permite que a trajetéria de referéncia volte a
aumentar €14 prpp antes da trajetéria desviada, o que diminui o erro relativo entre

os dois valores.

Repara-se, também, na diferenca dos modulos dos erros de €14 entre os diferentes
Sistemas de uma mesma Vela, especialmente nos graficos das Figuras 5.21 e 5.23.
Em cada mudanca de atitude, os erros sao cada vez maiores do Sistema 1 ao 3,
para uma mesma Vela. [sso estd de acordo com o esperado pela andlise dos erros de
resposta ao degrau, apresentados na Tabela 5.4. Além disso, os erros da Vela 3 sao
todos mais acentuados por se tratar de uma vela com maior desempenho, ou seja,
as taxas de mudanca do valor de €14 sao maiores e, por consequéncia, um mesmo

atraso, em questao de tempo, significa erros maiores da grandeza €qy4.

Por fim, percebe-se que todos os erros apresentam grandes flutuagoes préximos dos

instantes finais das simulagoes. Esses momentos passam a possuir grande influéncia
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dos efeitos da gravidade de Marte sobre a espaconave. Cabe a este fendmeno uma

explicacao mais detalhada.

As interacoes gravitacionais da espaconave com Marte estdo presentes em todas
as simulacoes orbitais. Dessa forma, Marte perturba e influencia na trajetoria da
espagonave em todos os casos considerados. No entanto, a influéncia gravitacional
que Marte exerce na simulagao com o modelo ideal nao é tratada como desvio, pois,
por definicdo, a trajetoria simulada neste caso é a trajetoria de referéncia. Ou seja,
no caso das simulagoes com modelo ideal, a influéncia gravitacional de Marte ajuda

a moldar a trajetéria de referéncia.

Isso nao ¢é verdade para as trajetorias geradas com os modelos nao-ideais. Elas
apresentam, inicialmente, desvios devido aos atrasos do sistema de controle e as de-
formacdes da superficie refletora. A medida que a espaconave se aproxima de Marte,
com os desvios provocados pelos modelos nao-ideais, sua trajetoria é perturbada de
maneira diferente por Marte, por ter uma posi¢ao desviada pelas consideragoes dos
modelos nao-ideais. Dessa forma, a influéncia gravitacional de Marte potencializa
os desvios, pois perturba a trajetéria de maneira diferente as trajetorias de referén-
cia. Se nao houvesse desvio prévio, as perturbacoes de Marte seriam idénticas e,

portanto, nao haveria geracdo de desvios extras na trajetoria.

Percebe-se, pelas Figuras 5.19, 5.21 e 5.23, que os desvios potencializados pela in-
teracao com Marte sao maiores que os desvios prévios provocados pelos modelos
nao-ideais. Desta forma, por menores que os desvios sejam, os erros sao signifi-
cativamente potencializados nos trechos finais. Isso explica alguns dos resultados

inconclusivos das comparacoes realizadas nas Tabelas 5.5 e 5.6.

Destaca-se ainda na Figura 5.20 um pequeno pico de flutuagdo logo no inicio da
simulagao. Dessa vez, essa flutuacao é causada pela influéncia gravitacional da Terra
na espacgonave, pelo mesmo efeito discutido anteriormente. Como a Vela 1 possui o
menor desempenho entre as Velas simuladas ela é a que mais demora a se afastar da
Terra, o que pode ser verificado pelo grafico de sua trajetoria na Figura 5.4. Esse é
um comportamento analogo as consequéncias da influéncia gravitacional de Marte

na parte final de todas as simulacdes.

Tomando a andlise dos erros de €14 como referéncia, realizou-se uma comparagao
l6gica dos erros gerados pelas Abordagens 2 e 3, pois seus valores sao muito préximos
e indiscerniveis nos graficos das Figuras 5.19, 5.21 e 5.23. O resultado dessa analise

¢ indicado nas Figuras 5.25, 5.26 e 5.27. Cada figura apresenta os dados de uma
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mesma Vela, sendo 3 graficos, 1 para cada Sistema. Valores iguais a 1 indicam que
o erro da Abordagem 3 é maior ou igual ao da Abordagem 2. Valores iguais a 0

indicam que o erro da Abordagem 3 é menor que o da Abordagem 2.
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Figura 5.25 - Comparagao dos erros de €14 entre as Abordagens 2 e 3 para a Vela 1
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Valores iguais a 1 indicam que o erro da Abordagem 3 é maior ou igual ao da Abordagem 2.
Valores iguais a 0 indicam que o erro da Abordagem 3 é menor que o da Abordagem 2.

Fonte: Produgao do autor.
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Figura 5.26 - Comparagao dos erros de €14 entre as Abordagens 2 e 3 para a Vela 2
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Valores iguais a 1 indicam que o erro da Abordagem 3 é maior ou igual ao da Abordagem 2.
Valores iguais a 0 indicam que o erro da Abordagem 3 é menor que o da Abordagem 2.

Fonte: Produgao do autor.

105



Figura 5.27 - Comparagao dos erros de €14 entre as Abordagens 2 e 3 para a Vela 3
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Valores iguais a 1 indicam que o erro da Abordagem 3 é maior ou igual ao da Abordagem 2.
Valores iguais a 0 indicam que o erro da Abordagem 3 é menor que o da Abordagem 2.

Fonte: Produgao do autor.
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Os instantes finais de todos os graficos corroboram os dados da Tabela 5.6. Os
ultimos valores dos Sistemas 1, 2 e 3 da Vela 1, dos Sistemas 1, 2 e 3 da Vela 2 e do
Sistema 1 da Vela 3 sdo iguais a 0. O que indica maiores desvios finais provocados

pela Abordagem 2 nestes casos.

No entanto, uma informacao essencial é que, em nenhum grafico, o erro de uma
Abordagem é maior que o erro da outra Abordagem em todos os intantes da simu-
lacao. O caso mais consistente é aquele apresentado pela implementacao do Sistema
3 da Vela 3, no qual a Abordagem 3, quase em todos os instantes da simulagao, se
mostra mais responsavel por desvios do que a Abordagem 2. Com a implementacao
do Sistema 2 da Vela 1, existe o segundo caso mais consistente, dessa vez, com a
Abordagem 2 se mostrando mais responsavel por desvios. Por sua vez, o caso de
implementagao do Sistema 3 da Vela 1 é totalmente inconsistente, apresentando o
que pode ser definido como uma imprevisibilidade das consequéncias de cada uma

das Abordagens no desvio da trajetoria.

Essa andlise demonstra que, por muitas vezes, as trajetérias geradas com o uso
de modelos que utilizam a Abordagem 3 se assemelham mais aquelas geradas por
modelos que utilizam a Abordagem 1 do que modelos que usam a Abordagem 2. E
interessante lembrar que a Abordagem 1 trata a vela solar como um corpo rigido,

sendo a abordagem de mais facil implementagao nos modelos.
5.2.1 Tempo de processamento

As simulacoes da Secao 5.2 foram realizadas em uma maquina com as seguintes

especificagoes:

— Memoéria RAM: 15,6 Gb;
— Processador: Intel® Core™ i5-4460 CPU@3.20GHz x 4.

Desta forma, o tempo de processamento médio para cada grupo de 3 sistemas (tinico
parametro de simulagdo que nao altera as dimensoes dos vetores de entrada), é apre-
sentado pela Tabela 5.9. Isso pois, Velas diferentes possuem tempos de trajetéria
distintos e, portanto, possuem uma sequéncia de valores de v e § de extensoes desi-
guais. Enquanto Abordagens diferentes apresentam vetores de entrada, dos valores
de « e ¢ para cada instante, de dimensoes distintas, em func¢ao do niimero de se¢oes

de vela considerados.

Pelos valores apresentados, percebe-se que a implementacao da Abordagem 2 au-

menta, em média, 19,44 vezes o tempo de processamento das simulacdes de uma
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Tabela 5.9 - Tempo de processamento médio de cada modelo (em segundos)

Velal Vela2 Vela3
Abordagem 1 90, 58 35,28 14,55
Abordagem 2 1665,93 737,75 276,58
Abordagem 3 3447,97 1404,43 539,44

Fonte: Producao do autor.

mesma Vela. Para a implementacdo da Abordagem 3, ha um aumento de 38,32

vezes do tempo de processamento das simulagoes de uma mesma Vela, em média.

Nao coincidentemente, a Abordagem 2 lida com 20 sec¢oes de vela e vetores de entrada
20x maiores que a Abordagem 1, enquanto a Abordagem 3 lida com 40 secoes de vela
e vetores de entrada 40x maiores que a Abordagem 1. Percebe-se uma relagao direta
entre o tempo de processamento e a quantidade total de se¢oes de vela consideradas

ao longo da simulacao.
5.3 Discussoes finais

Em sua primeira etapa, o estudo de aceleracao se mostrou produtivo e bem sucedido
para o entendimento do comportamento do movimento orbital de velas solares. A
heuristica de busca desenvolvida facilita e agiliza a busca por trajetorias desejadas,
e abre espaco para a implementacao de novas estratégias para o caso de condigoes
de origem e destino diferentes daquelas adotadas neste trabalho: 6rbitas circulares

e coplanares.

Além disso, o estudo incentivou a investigacdo e proporcionou um modelo mais
completo da dinamica de atitude de velas solares. Foi possivel analisar a consequén-
cia, no movimento orbital, da introducao de algumas fontes de incerteza, como os
atrasos na manobra de atitude provocados pela consideracao dos erros dinamicos do
sistema de controle e as deformacoes da superficie refletora provocados pelos torques
exercidos pelos atuadores para realizar essas manobras. No entanto, para que isso
fosse possivel, foi necessario um maior esfor¢co de implementagao e poder computa-
cional para concluir as simulagoes desejadas. Quanto mais completa a abordagem

de deformacao considerada, maior a sua demanda computacional.

Ainda dentro deste contexto, as consideragoes do trabalho buscaram simular situa-
¢Oes menos extremas para o emprego da tecnologia de velas solares, que ainda estao

no inicio de sua implementacao no setor de exploracao espacial. As dimensoes das
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velas solares foram concebidas para se assemelhar ao maximo com dimensoes facti-
veis de missOes reais que empregaram essa tecnologia, evitando estruturas extensas
que favorecem grandes deformagoes. Além disso, os atuadores considerados e as ma-
nobras de atitude permitidas por eles limitam o moédulo dos torques do sistema de
controle, também servindo como um mecanismo de prevengao de maiores deforma-
¢oes. Por causa dessas consideracoes, entre todos os 27 modelos, existem muitos
momentos de alternancia entre maiores desvios da Abordagem 2 e da Abordagem 3,
indicando a baixa influéncia das deformagoes consideradas nos desvios da trajetéria
e dificultando a andlise de seus efeitos. Portanto, assumindo as consideragoes inici-
ais deste trabalho, a implementacao da Abordagem 2 é suficiente para modelar os
desvios na trajetéria provocados pela deformacao da superficie refletora. A medida
que as deformagoes se tornem responsaveis por parcelas mais significativas dos des-
vios da trajetoria, devido a diferentes condi¢oes de simulacao, a implementacao da

Abordagem 3 se torna cada vez mais importante.

Percebe-se ainda que, sem a sintonizacao dos ganhos de maneira a minimizar o erro
transiente do sistema de controle, os desvios introduzidos por eles sao ordens de
grandeza maiores que os desvios provocados pelas deformagoes da superficie refletora
da vela solar. Neste trabalho, os Sistemas 1 de suas respectivas Velas apresentaram
os menores desvios em comparacao aos Sistemas 2 e 3, independente da abordagem
de deformacao considerada. Isso indica que os esforcos iniciais de implementagao

devem se focar, sobretudo, na sintonizacao dos ganhos do sistema de controle.

A andlise dos modelos propostos, no contexto do problema de 4 corpos do trabalho,
expoOs alguns resultados curiosos, que precisaram de maior cuidado para sua inter-
pretacao. Percebeu-se que, junto ao fato de cada modelo introduzir uma parcela
de desvio a trajetéria, estes sdo potencializados pela interacao gravitacional dife-
renciada com Marte. Os desvios finais verificados sao, portanto, uma combinagao
das consideracoes da dinamica de atitude de modelos nao-ideais de velas solares
junto as suas acentuacdes provocadas pela modificacado da interacdo gravitacional
com Marte, sendo essas modificagoes causadas pelos desvios prévios resultantes dos
modelos de atitude nao-ideais. Essa é uma importante observacao, visto que, em
problemas reais de rendezvous, a interagdo gravitacional na fase de aproximagao é

um fator de influéncia relevante na missao.

Tendo em vista o objetivo proposto, foi possivel determinar que as simulagoes or-
bitais, que levam em consideracdo os modelos nao-ideias da dinamica de atitude,

sao capazes de gerar desvios consideraveis na trajetéria da espagonave em relagao
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as trajetorias de referéncia adotadas, que usam os modelos ideais. Além disso, esses
desvios sao potencializados pela aproximagao e interagao gravitacional diferenciada
entre 2 dos corpos envolvidos nas simulagoes: Marte e a espagonave. No contexto
da dinamica orbital e rendezvous de velas solares com outros corpos, este trabalho
mostra a grande importancia de uma anélise aprofundada e da criagdo de modelos

detalhados da dindmica de atitude de velas solares.
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6 CONCLUSOES

Este trabalho se propds a estudar a natureza da dindmica orbital de um veiculo
propelido por uma vela solar. Foi investigado como buscar configuragdes de atitudes
para retornar uma trajetoria desejada, assim como foram analisadas algumas carac-
teristicas fisicas na dinamica de atitude da superficie refletora e como elas afetam a

trajetoria da espagonave.

Para tanto, foi desenvolvida uma heuristica de busca de trajetorias de rendezvous
partindo de um corpo e buscando outro corpo, ambos com 6rbitas coplanares e circu-
lares, de forma a agilizar o tempo de busca por este tipo de trajetérias. A heuristica
foi utilizada para a determinacao de trajetérias de velas solares, de diferentes desem-
penhos, partindo da Terra indo de encontro a Marte. A mesma se mostrou 1til para
o cumprimento da tarefa, reduzindo o tempo de busca e apresentando resultados
que respeitavam as condi¢oes impostas, deixando espago até para a implementacao
de critérios mais rigorosos para a determinacao das trajetorias. Pesquisas de velas
solares na area de dinadmica orbital, com foco na minimizacdo do tempo de trans-
féncia, podem usufruir desta heuristica para a geracao de trajetérias como base de
referéncia para a eficiéncia da estratégia usada. Isso pois, a heuristica proposta por
este trabalho nao garante um minimo global do problema, no entanto, garante uma
consisténcia de procedimentos embasados em comportamentos estudados e desejados

da vela solar, para oferecer tempos reduzidos de transferéncia.

O estudo foi feito tendo em vista materiais, dispositivos, parametros e conceitos ja
utilizados em missoes passadas ou previstas com uso de velas solares. Agéncias como
a JAXA ou NASA e a organizacao Sociedade Planetaria investiram seus recursos
humanos e financeiros ao longo deste século em missoes de estudo e viabilizacao de
tecnologias que possibilitem o uso de velas solares no futuro da exploracao espacial.
Este trabalho também apresenta uma contribuicao neste contexto, ao tentar reali-
zar simulagoes com dimensionamentos e desempenhos inspirados na realidade, com
sistemas de controle de atitude sintonizados especificamente para as velas solares
concebidas. Com esse intuito, este trabalho aproxima os estudos da area a algumas

das condigoes reais de missoes que utilizam esse tipo de espagonave.

Além disso, foram elaboradas e propostas trés abordagens de deformagao para a
superficie refletora da vela solar. A estrutura deformada foi analisada por meio da
aplicacao do método de elementos finitos no estudo. Desta forma, os modelos nao-
ideais concebidos para a dinamica de atitude permitiram uma investigagao mais

completa do problema, ao permitir a modelagem do que seriam fontes de incerteza
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no movimento orbital de velas solares.

Todos os modelos da dindmica de atitude foram implementados no Spacecraft Atti-
tude Simulator (ROCCO et al., 2011), integrando a ele blocos de célculo de defor-
macoes por uso do método de elementos finitos e permitindo uma maior abrangéncia
de condigbes para suas simulagbes. Por sua vez, o simulador orbital (MEIRELES,
2016) também foi complementado, permitindo que, em trabalhos posteriores, sua
propagacao de trajetérias leve em consideragao resultados da simulagao de modelos

da dindmica de atitude de velas solares.

Em complemento, todos os modelos nao-ideais foram utilizados para as simulagoes
de trajetorias e os desvios provocados por eles comparados, de forma a analisar a
influéncia de cada um deles no movimento orbital da espaconave. Deste modo, este
trabalho tornou possivel a avaliagao do custo-beneficio de desenvolvimento de cada
um dos modelos concebidos e permitiu a sugestao de implementacoes para outros
trabalhos.

6.1 Sugestoes de trabalhos futuros

O desenvolvimento deste trabalho esclareceu algumas diuvidas existentes a priori
de seu inicio, entretanto, provocou o surgimento de novos questionamentos sobre a
natureza do problema. Sao possiveis, portanto, algumas sugestoes para trabalhos

futuros que desejem incrementar os estudos nesta area.

Os resultados foram obtidos por meio da conciliacdo de dois simuladores cujos de-
senvolvimento partiram de trabalhos independentes a este. Por esse motivo, nao foi
possivel modelar alguns comportamentos concebidos para a vela solar. Um trabalho
que implemente a dinamica de atitude e movimento orbital da espagonave em um
s6 simulador permitiria essa modelagem. Por exemplo, a deformacao da superficie
refletora poderia ser provocada nao s6 pelas forcas do sistema de controle de atitude
da espagonave, como também pelas forcas da pressao de radiagdo incidente sobre
toda a vela solar. Seria possivel também calcular os torques perturbativos gerados
pela deformacao da superficie refletora, visto que atitudes diferentes entre pares de
secoes opostas da vela geram valores de forcas distintos entre elas, o que provoca
esses torques perturbativos. Além disso, seria possivel determinar a forca gerada por
cada RCD, permitindo a discretizacao dos valores de torques gerados pelo sistema de
controle do modelo, visto que cada RCD opera sob estado de funcionamento binario
(ativado/desativado).
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Este trabalho também indicou a importancia da sintoniza¢do dos ganhos do sistema
de controle no problema da dindmica orbital de velas solares. Pequenos atrasos ge-
rados por estes sistemas sao grandes responsaveis por desvios das trajetérias da
espagonave, pois elas estao sempre sujeitas as aceleracoes continuas provocadas pela
pressao de radiacdo solar, ndao sendo possivel desligar essa fonte de propulsao en-
quanto uma manobra de mudanca de atitude é realizada. E interessante a elaboracio
de um estudo para a determinacao detalhada das dimensoes de uma vela solar real,
assim como sua distribuicao de massa e outros detalhes construtivos, para depois
se aplicar alguns métodos de sintonizacao e determinar qual deles retorna menores
erros transientes do sistema de controle. Em acréscimo, pode-se ainda implemen-
tar outros sistemas de controle, diferentes do PID classico, como o PID fuzzy, e

comparar seus desempenhos.

Voltando ao ambito da modelagem de deformacoes, pode-se propor uma 4% abor-
dagem de deformacao para a superficie refletora da vela solar. Todas as abordagens
deste trabalho aplicaram o método de elementos finitos para deformagoes 1D. Desta
forma, o cédlculo para toda a superficie refletora teve que trabalhar com a interpola-
¢ao das deformagoes 1D que, portanto, foram tratadas como valores de referéncia.
Seria interessante implementar o calculo das deformagdes modelando-se o método
de elementos finitos para a deformacao 2D de uma placa, dispensando o processo
de interpolagao. Além disso, é possivel a criacdo de um modelo que leve em conta
as forgas de cisalhamento geradas pelos RCDs Avancados, contidas no plano YZ do

SSF da espacgonave.

Para a dinamica orbital, a heuristica de busca pode ser estendida também para
casos de 6rbitas de partida e chegada com excentricidades nao nulas, assim como 6r-
bitas que possuem inclinacao relativa uma a outra. Como consequéncia desses novos
casos, seria necessario o acréscimo de novas estratégias e condicionais a heuristica,
envolvendo a comparacao de valores nao considerados nas estratégias atuais, como
o argumento do periapside e a ascenc¢ao reta do nodo ascendente da orbita de des-
tino. Isso permitiria a aplicacao da heuristica na busca de trajetorias mais proximas
as condigoes reais dos planetas do Sistema Solar, além de incluir casos de buscas

envolvendo 6rbitas de asteroides.
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