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RESUMO

O objetivo deste trabalho — o qual tem prazo paralifacdo em julho de 2017 - é
apresentar um tratamento abrangente sobre modelaggmica e problemas de
controle de naves espaciais propulsadas por velagees. Também serdo abordados a
andlise e o projeto de sistemas de controle dadatide missfes interplanetarias,
propulsadas por velas solares. Dentre outros, lmaltra propde estudar problemas
dindmicos que deverdo ser enfrentados num futurirpo, incluindo a descricdo de
uma missao de validacdo de voo a vela numa orbitaiScrona proposta na literatura.
Velas solares séo refletores grandes e leves nopiololuz solar. Os fotons de luz solar
chocando em grandes painéis geram propulsao sémarufiropelentes. Uma vez que
praticamente € uma energia inesgotavel, as vezasirtensidade maior ou menor, €
possivel percorrer grandes distancias (Parsedmgravelocidades muito maiores que
uma nave atingiria se utilizasse propelentes. $éesantados o modelo e as expressdes
matematicas para a pressao de radiacao solar,ajterga perturbadora nos sistemas de
controle de atitude das naves. Até o presente mionfenobtida toda a base tedrica
necessaria para o desenvolvimento do projeto. Asrale estudos preliminares foram
vistos os fundamentos da dinamica orbital, denkee e problema dos dois corpos
(incluindo equacéo do movimento relativo, consefigade energia, conservagéo do
momento angular, equacéo das orbitas e a primairdel Kepler) e a geometria das
secdes conicas. Os proximos passos do trabalhdvenvas descricbes de missdes com
velas solares que estdo sendo cogitadas para wmo fptdximo, assim como dos
requisitos do controle de atitude para estas nsssdEscricdo da colocacdo da nave
numa oOrbita circular sincrona com o Sol, da abertlas velas e da reorientacdo da
nave; formulacdo do modelo dinamico; determinagididamica da vela na orbita e o
projeto preliminar do sistema de controle, que &eva movimentacdo de massas que
agem como lastros.

Palavras-chave: Voo. Vela. Solar. Controle. Atitudmamica.



STUDIES ABOUT THE DINAMICS AND CONTROL
SPACECRAFT PROPELLED FOR SOLAR-SAIL

ABSTRACT

The objective of this work - which has a term fompletion in July 2017 - is to present
a comprehensive treatment on dynamic modeling amtf@ problems for solar sails
propelled spacecrafts. Also they will be discusdedanalysis and the attitude control
system design of interplanetary missions, propefigdsolar sails. Among others, the
paper proposes to study dynamic problems to belfacéhe near future, including the
description of a flight validation mission to sail a sun-synchronous orbit proposed in
the literature. Solar sails are large and lighlextbrs powered by sunlight. The photons
of sunlight crashing on large panels generate psapu without using propellants.
Since it is practically endless energy, sometiméh greater or lesser intensity, can
travel long distances (Parsecs) and achieve mgttehspeeds than a ship would reach
if using propellants. They are presented the maddlthe mathematical expressions for
the solar radiation pressure, which is the disugpfiorce on the spacecraft attitude
control systems. To date it was obtained the ettigeretical basis for the development
of the project. Through preliminary studies we hagen the basics of orbital dynamics,
including the two-body problem (including the edoatof relative motion, energy
conservation, conservation of angular momentumaigpu of orbits and the Kepler’s
first law) and the geometry of the conical sectiofifie next steps involve job
descriptions missions with solar sails that arendpaionsidered for the near future, as
well as the attitude control requirements for thesssions; description of placing the
ship in a synchronous circular orbit with the Stime opening of the sails and the
reorientation of the ship; formulation of the dynamodel; determining the dynamic
sail in orbit and preliminary design of the contystem, which involves moving
masses that act as ballasts.

Keywords: Satellite. Flight. Sail. Solar. ContrAttitude. Dynamics.
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1 INTRODUCAO

Velas solares sdo refletores grandes e leves que@@scentados em espaconaves
como propulsores. A espagonave € impulsionadagpong de luz solar que incidem na
vela, aumentando a energia cinética. Uma vez quembdos fétons de luz e
constantemente eles atingem a vela, ha uma press&tante (forca por unidade de
area) exercida sobre a vela que produz uma acéteregnstante da nave espacial.
Embora as espaconaves que utilizam velas tenhanfargeade empuxo menor que a

forca de empuxo de um foguete, com o passar doot@wplocidade torna-se maior.

Uma missao de voo de encontro ao cometa Halleyresyzapdo uma grande vela solar,
como ilustra a Figura 1.1, foi proposta pelo Labhmia de Propulséo a Jato (JLP) em
1977 (WRIGHT, 1992). Embora n&o tenha se conculitiza proposicao introduziu o
conceito de velas solares como meio de propulsgaced sem utilizacdo de
propelentes, capaz de atingir grandes variacoetamacao orbital (> 90°) para
inverter a direcdo de voo orbital. Um detalhamedmtiorico, bem como discussées
técnicas de varias missdes a vela solar e as tagasl associadas podem ser
encontradas em Friedman (1988); McInnes (1999)ghVi1992).

Figura 1.1 - Uma vela solar de 800x800 m proposta §PL em 1977 para uma missao
ao encontro do cometa Halley, de passagem em 1986.

Fonte: Wright (1992).



O potencial de se obter propulsdo espacial seno deipropelentes esta estimulando os
recentes desenvolvimentos de missfes de voo adeetairto prazo e as tecnologias
associadas (WEST e DERBES, 2000; COHEN et al, ;20GARBE e
MONTGOMERY, 2003; MURPHY et al., 2005; LICHODZIEJESKI et al., 2005).

A NASA e a Agéncia Espacial Europeia (ESA) prevesmnssdes baseadas em

tecnologia de voo a vela solar que incluem missi@eslta velocidade para os planetas
exteriores, Orbitas nao-Keplerianas e missdes wems interestelares de alta
velocidade. Aplicacbes de curto prazo desta tegmloncluem também missdes

cientificas de alto desempenho para o interior igt@rsa solar. As missées de curto
prazo provavelmente precisardo de velas solaresme®igue 100m, dados os avangos
recentes em filmes ultraleves para velas, masibsageis leves e miniaturizacdo de

equipamentos espaciais.

O programdn-Space Propulsioda NASA tem apostado na demonstracdo quantitativa
da escalabilidade em sistemas de arquitetura das veblares, com relacdo ao
atendimento de requisitos de futuras missoes, egrde testes terrenos de sistemas de
equipamentos basicos. Em abril de 2005, a NASA K Apace Systems (antiga, AEC-
ABLE Engineering) desdobraram com éxito uma velarsde 20m, como mostra a
Figura 1.2, na camara de termovacuo de 30m da Sp&cé Power Facilily Plum
Brook, Centro de Pesquisa Glenn da NASA.

Uma vela solar da L'Garde de 20m também foi desttdbcom sucesso, em julho de

2005, como pode ser visto na Figura 1.3.

A Planetary Societyem inglés) tentou fazer um voo experimental délsa Cosmos 1,
em 21 de junho de 2005. No entanto, devido a uitha fao propulsor do foguete, 0
projeto vela solar Cosmos 1 néo atingiu o objetiegomissédo, que era demonstrar o
primeiro voo controlado a vela solar de uma nap&a&al propulsionada por fétons de

luz solar.

Os avancos recentes em tecnologias de vela solameeitos de missdo de curto prazo

foram apresentados em pelo menos trés Simposiesnaitionais de Velas Solares



(ISSS). O primeiro (ISSS 2007) ocorreu em Herrgghilemanha, 27-29 junho de
2007 fqttp://www.isss.spacesailing.net

Figura 1.2 - Vela solar de 20 m da ATK desdobrama sucesso na camara termovacuo
de 30 m da SPF, Plum Brook, Centro de PesquisanGlanNASA em
2005 (cortesia ATK Space Systems).

Fonte: Murphy et al. (2005).
O objetivo deste trabalho é apresentar uma modueladjeamica e problemas de

controle de naves espaciais propulsadas por velases, além da analise e projeto de
sistemas de controle de atitude de missfes intexfdlaas, propulsadas por velas
solares. O capitulo 1 apresenta uma introdugcéocesobassunto. No capitulo 2 séo
abordadas questdes relacionadas com o controléitddeade naves propulsadas por
velas solares. O capitulo 3 apresenta os modelopreksao de radiacdo solar. O
capitulo 4 apresenta uma solucdo simples para lblepna da manutencdo de uma
orientacdo desejada de uma espaconave a vela.itOled&papresenta as conclusdes do

trabalho e no capitulo 6 sdo apresentadas asmei@séibliograficas.



Figura 1.3 - Vela solar de 20 m da L'Garde, destitdbrcom sucesso na camara de
termovacuo de 30 m da SPF, Plum Brook, Centro deuf®a Glenn da
NASA em 2005 (cortesia L'Garde).

Fonte: Lichodziejewski et al. (2005).



2 QUESTOES RELACIONADAS AO CONTROLE DE ATITUDE PARA
NAVES PROPULSADAS POR VELAS SOLARES

Seguindo a publicacdo de Garwin (1958), a estalgéia da atitude de um veiculo
espacial por meio da pressao de radiacao solardpiosta pela primeira vez por Sohn
(1959). Desde entdo, o conceito de usar a presséadcao solar para a estabilizacéo
da atitude, bem como manter o controle orbital deios satélites tem sido
extensivamente estudado por muitos pesquisador€ORD e NICKLAS, 1964,
MODI e KUMAR, 1972; JOSHI e KUMAR, 1980; STUCK, 198 ANGRILLI e
BORTOLAMI, 1990).

Na verdade, tal conceito de controle de atitudavas da pressao de radiacéo solar foi
realizado com sucesso em um determinado tipo @éiteajeoestacionario, bem como
em varias naves interplanetarias. Por exemplo, amdgr torque de perturbacdo de
radiacéo solar causado por uma configuracdo asgmée painéis solares dos satélites
INSAT e GOES, com apenas uma asa de painéis solareslo sul, € neutralizado por
uma vela solar de formato conico montada na poatand longo mastro no lado norte,

conforme mostra a Figura 2.1.



Figura 2.1 - Vela solar de formato cénico montadganta de um longo mastro para
contrapor disturbios na atitude provocados poragith solar incidindo em
painéis solares assimétricos.
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Os sistemas de controle de rolamento/guinada déliteat de comunicacdes
geoestacionarios, tais como OTS, TELECOM 1 e INMARS utilizaram o conceito
de controle de atitude usando a pressédo de radeglano A Figura 2.2 ilustra tal
conceito. O corpo do satélite que aponta para @ Této € mostrado, mas o sistema de
coordenadas, fixo no corpo, é tal que o eixo dagarh pitch) € perpendicular ao plano
orbital, o eixo de rolamentaq]l) estd ao longo da direcdo de voo e 0 eixo de daina
forma a triade e aponta em direcdo a Terra. A @g&o nominal de apontamento para
0 Sol das asas de painéis solares Norte e Sul éragasna Figura 2.2b. Um
deslocamento antissimétrico das asas de pain@sesah partir da orientagdo nominal
de apontamento para o Sol (ist@g= —Js), como ilustra a Figura 2.2a, pode ser usado

para girar o satélite em torno do eixo de guinaaige “moinho de vento”). Se as asas



Norte e Sul de painéis solares sofrerem outrosodasientos angulares, podem ser
gerados torques em torno dos trés eixos, como apatiFigura 2.2c. Abas adicionais
montadas na periferia dos painéis solares aumestdostancialmente os torques de
controle. Observe que essas abas produzem torgsmanguandaiy = os = 0. O
deslocamento maximo permitido de cada painel éimg&to pelo requisito de perda de
energia elétrica aceitavel (nominalmente 1%). DeS8es detalhadas da técnica de
controle de atitude baseada em presséao de radsats#o comprovada em voo, podem
ser encontradas em Azor (1992); Lievre (1985); Re(©79); Sidi (1997).

A técnica de torcer os painéis solares de formasamtétrica para criar torque no eixo
de rolamento também foi aplicada com sucesso régaddariner 10, durante o voo para
Mercurio. Entretanto, o controle de atitude demmato foi realizado por comandos dos

controladores da missédo, uma vez que nao havisotahdr a bordo para essa tarefa.

Mesmo que a eficacia do controle de atitude baseadpressao de radiacdo solar tenha
sido demonstrada em voo, como discutido anteriomneesta secdo, a pressédo de
radiacéo solar € muitas vezes considerada comadstarldo externo para a maioria dos
satélites. Por exemplo, o efeito da pressdo dagadisolar sobre voo em formacéo de
pequenos satélites foi investigado por Burns e{28100) e o problema da deriva de
longo prazo na atitude de um satélite estabilizamlorotacdo causada por torques de
perturbacdo de presséo de radiacao solar foi adaligor Van der Ha e Lappas (2007).
Os efeitos da presséo de radiacdo solar no cordeokttitude e oOrbita de uma grande

plataforma em orbita geoestacionéria foram estuslpdoWie e Roithmayr (2005).

Durante as Ultimas décadas, tem sido desenvolvida wariedade de técnicas
avancadas de modelagem dinamica e controle saté@sedescricdes detalhadas de tais
tecnologias avancadas associadas com a dinami@smbgonaves e problemas de
controle podem ser encontradas em Bryson (1994)jaka(1976); Sidi (1997); Wie
(1998).



Figura 2.2 - llustracdo do conceito de controletieide por pressao de radiacao solar,
realizado com sucesso em satélites de comunicaedestacionarios, tais
como OTS, TELECOM 1 e INMARSAT 2.
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Fonte: Adaptado de Wie (2008).
Entretanto, existem varias questdes praticas maemsresolvidas na aplicacdo destas
técnicas avancadas de controle de atitude ativivéeixos para naves a vela, no curto
prazo e para naves a vela avancadas no longo prados os projetos de controle
praticos de naves espaciais sdo muitas vezesosugas limites fisicos de atuadores,
sensores, rigidez estrutural das naves espaciastras restricdes de missdo. Em
particular, quando devem ser empregados mastrasvelas de controle (ao invés de
propulsores, rodas de reacdo, e bobinas magné&@asncionais) como atuadores
principais para controle de atitude ativo em ti@e®®de naves com velas movidas a
energia solar, existe uma variedade de questogsgzaa serem resolvidas. Portanto, a
tecnologia a ser usada no controle de atitude eodepara embarcacdes a vela solar

precisa avancar rapidamente para que possa seadealnum futuro préximo, um voo



experimental a vela para validar a estabilidadetdade da vela e o desempenho do

impulso vetorial.

A Figura 2.3 apresenta trés tipos basicos de gelases para aplicacdes no curto prazo.
Cada configuracdo tem vantagens e desvantagensreostde autoridade de controle,
controlabilidade, empacotamento, desdobramentatrasoquestdes a nivel do sistema
(ou seja, massa, custo, etc.). Selecionar umagroaftdo de vela particular para uma
missdo especifica é um problema complexo, que exigee detalhado em nivel de
sistema. Esse trabalho é focado na configuracadraga, por ser a mais provavel de
ser escolhida para varias missdes no futuro prGximo

Figura 2.3 - Trés tipos basicos de velas solaresté€ia JPL): (a) quadrada; (b) disco
giratorio e (c) Heliogiro.

(a) (b) (©)
Fonte: Price et al. (2001).

Como discutido em Sohn (1959); Acord e Nicklas @9@ma nave interplanetaria
geralmente dita serstaticamente estaveé o centro de massa, CM, esta entre o Sol e 0
centro de pressao, CP. Embora qualquer ponto aw lda direcdo da resultante da
forca de pressdo de radiacdo solar possa ser ecgdidcomo 0 centro de presséo, a
localizacdo ao longo de um eixo do sistema de érbéa do satélite, no qual a
resultante da forca atua é geralmente definido commentro de pressdo. Se uma nave a
vela, estaticamente estavel, sob perturbacao, iclesale da orientacdo neutra de
apontamento solar, um torque restaurador (estabiky € gerado. O comportamento
dindmico de tal nave a vela, estaticamente estévehalogo aquele de um satélite
estabilizado por gradiente de gravidade. Ou segesturbada, a embarcacdo a vela
oscilara indefinidamente. Se o centro de presséontra-se entre o Sol e o centro de
massa, um torque desestabilizador é gerado serapra gmbarcacéo a vela gira para

fora da orientacdo nula ou de equilibrio.



A Figura 2.4 mostra uma nave com uma vela quadidadda6x76 m, estabilizada por
rotacdo, proposta para o Programa Novo Milénio Olegia Espacial 5 (ST5)
Geostorm, missdo de alarme para monitorar a atleidgmlar em tempo real (WEST,
2000). O satélite ocuparia a posicao do pdatdo sistema Sol-Terra em direcdo ao Sol
e aumentaria o intervalo de tempo de alerta pamgpdstades geomagnéticas em
comparacdo com um ponto de vista mais proximo deaTA equipe de estudo da vela
Geostorm adotou 0s seguintes momentos de inércea panave: 44.000, 22.000 e
24.000 kgm, uma incerteza deslocamento cm/cp de aproximadaniem e uma taxa
de rotacéo de 0,45 para manter o vetor momento angular dentro dke Hpontamento
solar. Propulsores sao utilizados para o contrel@récessao/nutacdo, assim como da

velocidade de rotacao da nave.

Uma nave a vela de 76x76 m também foi considerada g missadeam Encounter
(COHEN et al., 2002), planejada para ser lancadasoasma carga secundaria num voo
do Ariane 5. Considerou-se para esta nave uma ocaigdn de técnicas de controle de
atitude passiva e ativa. A nave a VE&am Encountercom uma massa total de 18 kg,
tem o requisito de escapar do sistema solar deetitcés a cinco anos. O apontamento
solar tem estabilizagdo passiva. Ha o requisitmdeter o angulo de arfagem constante
em 25° com relagdo ao Sol durante os primeiros 388 ap0s a separacdo de uma
sonda portadora. O angulo de 25° € mantido at@d&ésn deslocamento intencional do
c.m./c.p. realizado com ajuda de uma carga ut8 g amarrada por um fio elétrico. O
movimento de rotagdo em torno do vetor do Solv@aatente controlado. Uma camera
estelar a bordo mede a orientagdo da nave a velelagéo a um campo de estrelas
fixo, e as superficies de controle fornecem o obetde torque necessario para
neutralizar um torque perturbacdo “moinho de ved®'0,1 mMNm. Apos 300 dias, um
temporizador de bordo vai alimentar o fio pararbipex carga util contida por um fio de
suspensdo. Consequentemente, o centro de massasagv@ara o centro da nave, a
qual serd passivamente estabilizada por um angularfigem de equilibrio igual a
zero. Resultados preliminares detalhados do prdgetowavel eam Encountegpodem ser

encontrados em Cohen et al. (2002).
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Figura 2.4 - Vela solar ST5 Geostorm (Cortesia JPL)
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Fonte: Adaptado de West (2000).
A vela solar ST5 Geostorm bem como a vela sb&am Encounteforam projetadas
por L'Garde. A Figura 2.5 mostra a vela quadrada qoatro superficies de controle
triangulares projetadas por L'Garde. Apesar deidésrpassivas ou por estabilizacédo
por rotacdo serem bem econdmicas para certas migsia a maioria das naves a vela
€ necessario um controle de atitude ativo em tnéssepois requerem manobras

continuas de direcionamento do vetor de empuxo.

Um método de controlar ativamente a atitude de nave a vela estabilizada em trés
eixos € empregar pequenas superficies refletorammteole montadas nas pontas das
longarinas, como mostra as Figuras 1.1 e 2.5. Om#todo consiste em alterar a
localizacdo do CM em relacdo a localizacdo do QR/CP. Isto pode ser conseguido
por meio da articulacdo de um mastro de contrabe @ma carga util/satélite montados
na ponta. Tal conceito de articular um mastro dgrote com dois eixos cardans foi

investigado para uma embarcacéo de vela quadradid>xd® m (Figura 2.6), e uma vez

11



foi proposto por Price et al. (2001) para o experitn de validacdo de voo a vela

denominado Programa de Tecnologia Espacial Novértil7 (ST7).

Da mesma forma que o problema inerente as divemsdgjuracdes de vela, diferentes
métodos de controle de atitude também tém vantagatesvantagens em termos de
autoridade de controle, controlabilidade e outrasstpes controversas a nivel de
sistema.

Figura 2.5 - Vela solar quadrada equipada com figfeey de controle montadas na
ponta por L'Garde.

e

.,

=
Fonte: Lichodziejewski et al. (2005).

Embora a ideia basica por tras todos estes métGHUIEP pareca simples, existem

problemas de hardware desafiadores a serem res®lvklgumas questdes técnicas

inerentes ao desenvolvimento de um subsistema teo® de atitude de uma nave a

vela quadrada sao brevemente discutidas a seguir.

Também pode ser possivel controlar a atitude diésta uma nave a vela através do
uso de um subsistema de controle de atitude tigiowem geral € uma parte necesséria
do satélite. No entanto, pequenas rodas de readgdam subsistema de propulsdo com
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uma quantidade limitada de propelente a ser ulidizzara um satélite tipico de 100 kg
pode ser ineficiente ou ineficaz para uma nave awela totalmente desdobrada devido
aos grandes momentos de inércia, ao grande torgupedurbacdo da pressédo de
radiacdo solar e as viagens a vela prolongadaseXeonplo, uma nave a vela dex40

m, de 160 kg com uma forca de pressdo de radiagao sominal de 0,01 N e um
deslocamento CM/CP de +0,1 m tem um torque de fqiiextdo devido a pressédo de
radiacdo solar de 0,001 Nm, o que é cerca de ¥a@svmaior que o torque de
perturbacdo tipico de satélites geoestacionarioscareunicacdées. Um sistema de
controle de atitude em trés eixos convencional @ grandes rodas de reacdo e
também uma quantidade proibitivamente grande dpefgote para contrabalancar tal

torque de perturbacéo que esta atuando em umaaneala.

Portanto, € necessaria a utilizacdo de controlendstro por cardan, superficies de
controle, translacéo/rotacdo do painel de velatrotende translacdo de massa, ou
possivelmente modulacéao de refletividade, parantrole de atitude em trés eixos de
nave a vela. Além desses atuadores de controle,ngaeutilizam propelentes, a
informacéo da atitude em trés eixos é crucial pacantrole de atitude ativo em trés
eixos e para 0 apontamento/direcionamento do w@toempuxo. Supfe-se que as
informacBes da atitude inercial sdo disponiveis aatirp de um subsistema de
determinacao de atitude, que consiste em sensuezes cameras estelares e giros.

13



Figura 2.6 - Nave a vela de 40x40 m, 160 kg (fer@stala), proposto pelo JPL e AEC-
ABLE Engineering para o experimento de voo a vé\ePNST7.

- i gatélite —

Molas de
tensionamento

dos painéis de vela (8)

Mastro para
deslocamento
do CM e gimbals

Buchas
de suporte

dos mastros (4)\

| 40m {

Fonte: Adaptado de Price et al. (2001).
Um dos parametros criticos € o angulo entre a Hamaperficie da vela e a direcédo do

Mastros
de 30m )

Sol, muitas vezes designado poiOs efeitos significativos sobre o desempenhoajob
estabilidade e controle de uma nave a vela saollsames aos efeitos do angulo de
ataqueo de aeronaves sobre o desempenho, estabilidadet®leoda aeronave. Tal
gual ao conhecido problema de controle com altias aeronaves de alto desempenho,
uma nave a vela de alto desempenho também podmtproblema de controle de alto

a, devido ao requisito de apontamento do vetor deugmde tipicamente ~ 35°.

O principio basico por tras de varias superficesaontrole aerodinamicas, tais como
ailerons, elevador, leme, flaps, abas dos comperssde spoilers devem ser

explorados no desenvolvimento de um subsistemamteote de voo e atitude de vela.
Além disso, devem ser levadas em conta as incertezanodelagem da presséo de
radiacdo solar devido as imperfeicdes na planieiddd velas, no projeto de um

subsistema de controle de atitude para naves a vela
3 MODELOS DE PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

Neste capitulo sdo descritos os modelos de pregsé@adiacido solar com a finalidade

de andlise e projeto de controle de atitude decespaes a vela. Estes modelos nao
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incluem os efeitos de rugas e vinculos do filmeela, deformacéo térmica e vibragédo
estrutural. Ao longo deste capitulo as velas sslaé® consideradas rigidas (embora
sejam, de fato, grandes estruturas membranosdseil€X uma vez que o controle da
atitude e o direcionamento do vetor de empuxo desamexecutados muito lentamente

para nao excitar os modos estruturais de vibragéo.

As forcas de pressao de radiacao solar (PRS) s&adas por fotons que colidem com
uma superficie no espaco. Se uma frggados fotons que colidem € absorvida, uma
fracdops € refletida especularmente e uma frag@@ refletida difusamente por uma
superficie, entdo, tem-se

Patps+pa=1 (3.1)
A forca de pressédo de radiacdo solar atuando gabseiperficie plana, Lambertiana,
localizada a 1 unidade astronémica (UA) do Soldadzor (WIE, 2008)

-

F = PA[po(S«7)S + 2p5(S o ) 7 + pa(S « 70) (S + 270)]
L é Lo 2 1.
= PA(S « 7) {(pa + pg)S + [ZpS(S o) + §Pd] n}

= PA(§ «7) {(1 —p)S + [Zps(§ o7) + %pd] ?1}, (3.2)

em queP = 4,56%10° N/m® é a constante de presséo de radiacdo solar noaninglA

do Sol,A é a area da superficig,& o vetor unitario normal a superficieS & o vetor
unitario que aponta do Sol para a superficie, camstra a Figura 3.1. A pressdo de

radiac&o solar varia inversamente com o quadradiisténcia do Sol.
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Figura 3.1 - Modelo de forca de presséo de radiagdar de uma superficie plana
imperfeita.
A s

fotons que colidem

~!

fotons que s@o
refletidos
especularmente

Fonte: Adaptado de Wie (2008)
O vetor unitario que aponta do Sol para a superficide ser decomposto num vetor
normal a superficie e outro tangencial, ou seja,

-

S = cos ail + sin aft, (3.3)

em quea é oangulo solar entre a normal & superficie e direcdo do Sbkeo vetor

unitario transversal, como mostra a Figura 3.1.

A forca de presséo de radiacdo solar também podegeessa por

F = ER+F,t, (3.4)

em que
E, = PA {(1 + ps)cos?a + gpd cos a},
F, = PA(1 — p,) cosa sina.
Para um caso copy ~ 0, também podemos expressar a forca SRP como

F =PAcosa {(1- ps)S + 2p; cos a )}
= PAcosa {(1 - ps)§ + 2ps cosa (cos a$ + sinagl)}
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= PAcosa{(1 — ps + 2p; cos? @)S + 2ps cos a sin aSl}
= PAcosa {(1 + p, cos 2a)S + ps Sin 2 31}

em queS,; é um vetor unitario perpendiculas @ esta no mesmo plano giie.

Para velas em drbitas centradas no Sol, os comfmnean longo da linha do Sol e
perpendicular a linha de Sol sdo denominados deastal' e "sustentacao",
respectivamente. O componente transvedfsdbrnece um controle efetivo de empuxo
para manobra orbital de naves a vela em orbitagacis no Sol. Por exemplo, o

angulo solar que maximiza o componente transvposid ser encontrado por

4 p A2 it o
—F = O:>dacos asina =0, (3.6)

que fornecex = tari(1N2) = 35,26°. Este angulo solar 6timo de 35,26°, magimiza
0 componente transversal € frequentemente escottunm a orientacdo de arfagem

desejada para uma nave a vela interplanetaria Qupita centrada no Sol.

Os componentes normal e transversal da forca PR8cagobre uma superficie plana
de vela, considerando propriedades 6ticas e tésndaavela mais detalhadamente, sdo
também descritos por (Apéndice A de WRIGHT, 1992|NINES, 1999)

F_n _ 2 . efBr—epByp .
o= (1+rs)cos“a + Ber(1 —s)cosa + erter (1—-r7)cosa, (3.7)
Fe _ o4 .
oA (1 —rs)cosasina, (3.8)
F =.E2 + F?, (3.9)
tan B = 5—; (3.10)

em queBs, B, sdo coeficientes ndo-Lambertianos para as suigsrfiontal e traseira,
respectivamentes, e, sdo coeficientes de emissao para as superficieafre traseira,
respectivamente; é a refletividade da superficie frontalg o coeficiente de reflexao

especular ¢ é o angulo do vetor forca PRS em relacdo a naarsaperficie.

hY

Para uma nave a vela quadrada semelhante a ilstadrigura 1.1, que tem as

seguintes propriedades 6pticas (Apéndice A de WRIGEN92)

17



€f = 005, ey = 0.55
r = 0.88; s = 0.94,

0s componentes normal e transversal da resultarfiegh PRS sao

;—’:1 = 1,8272 cos?a + 0,0417 cosa — 0,0526 cos a
= 1,8272 cos?a + 0,0109 cos a (3.11a)
:—; = 0.1728 cosa sina. (3.11b)

Na pratica, a distribuicdo da pressdo ndo € undoegm toda a superficie de uma vela
devido a curvatura (inchacgo). E necessaria umariatéo numérica das equactee
F: em toda a superficie curva da vela para determénalistribuicdo da pressao
resultante. Isto requer um processo iterativo, @oidistribuicdo da pressdo é uma
funcdo da forma da vela, e, vice-versa, a formma fwncao da distribuicdo de pressao.
Para uma nave a vela mostrada na Figura 1.1,deégso iterativo foi usado pelo JPL
para encontrar um modelo parametrizado da segigintex (Apéndice B de WRIGHT,
1992)

F =nPA(0,349 + 0,662 cos 2y — 0,011 cos 4y), (3.12)

emque; =1,816e =a—p.

A forca PRS agindo sobre uma superficie de vela gora areaA € também muitas

vezes aproximada por
F ~ nPAcos?a, (3.13)

em quey é denominado de coeficiente de empuxo total da wermalmente em torno
de 1,8 para uma espaconave a vela real, com rugehaco de velas, com um valor

méaximo ideal dejmax = 2.
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4 ESTABILIZACAO ATRAVES DO GIRO DE UMA NAVE PROPULSAD A A
VELA

Uma solugéo simples para o problema da manutengdaoné orientacdo desejada de
uma espaconave a vela na presenca de um desloca@MNECP, ou seja, no caso do
CM nao coincidir com o CP, é girar a nave. Um debamento do vetor empuxo com o
centro de massa fara com que o satélite tombe séneia de movimento giratorio ou
de controle ativo em trés eixos. No entanto, a g@amdo possui rigidez giroscopica as
perturbacdes externas, e o movimento, sob a irdflaétas perturbacbes externas, é
caracterizado pela precesséo e nutacédo do eixinadd\grientacdo de uma espaconave
a vela giratoria pode ser alterada, por precesaamde usando propulsores. Inclinando
e/ou transladando os painéis de vela também padeder um controle de torque de
precessao eficaz para uma espaconave a vela gratdm um grande momento

angular.

Por exemplo, uma abordagem de estabilizacdo porfgirescolhida para uma vela
quadrada de 76x76 m do NMP ST5 Geostorm missaovide &VEST; DERBES,

2000). Para essa grande espagonave, com momernitesaa (44.000; 22.000; 24.000)
kgm?, foi considerado pela equipe de estudo da velast®en um deslocamento
CMICP incerto de aproximadamente 1m e foi, ent&gplaido uma velocidade de

rotacao de 0,45%s para manter o vetor momentdamgentro de 1° da linha do Sol.

Neste capitulo aplica-se uma abordagem analiteguéntemente utilizada na analise
dindmica de um corpo em rotacdo com desalinhantmigetor de empuxo, para uma

vela solar giratdria com um deslocamento CM/CP.

4.1 Espaconave propulsada a Vela Girando com deslocanterCM/CP

Considere uma espagonave a vela possuindo um meff@r® fixo no corpo com

vetores de baseb{, b,, b3}, com origem no centro de massa. O refererBiabincide
com 0s eixos principais. Considera-se que o prongixo € o eixo de rolamentoo(l)

perpendicular a superficie da vela e o segundoreeite eixos sdo 0s eixos de
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arfagem/guinada (transversais). Na posicdo nominegtor forca de pressdo solar esta

alinhado conb,, passando pelo centro de pressdo da nave.

As equacbes de Euler do movimento de rotacdo de mewa rigida sdo dadas

simplesmente por

Jiwy — (2 = J3)wwz =Ty, (4.1a)
Jiwz — (J3 — JDwsw; =Ty, (4.1b)
Jiwz — (1 = D) wiw, = Ts, (4.1c)

em guew; = b;*w Sdo 0s componentes o da velocidade angular dacespe a vela nos
eixos do corpo &; sdo os componentes do vetor torque externo a® ldag eixos do

corpo.

Para uma vela quadrada (ou circularmente simétcmanJ, = J; = J, as equacdes de

rotacdo do movimento tornam-se

Jiw; =0, (4.2a)
Jw, — (J = JDwsw; = Ty, (4.2b)
Jwsz — (1 —Dwiw, =T, (4.2¢)

em queT, e T3 s8o os componentes do vetor torque devido a PR&das por um
deslocamento CM/CP. O torque “moinho de vento” emmd do eixo de rolamento

(roll) é ignorado aqui, isto €, presume-se Gue 0.

De (4.2a), tem-se

w, = constante = (, (4.3)

em que a constant® € chamada de velocidade de rotacdo da nave em ¢ota de

rolamentof)l. Para simplificar, supde-se que 0s eixos tranaigede arfagem/guinada
sdo escolhidos de tal modo quig = 0 e T3 = €F, em quee é uma distancia de
deslocamento CM/CPFeé a forca de pressao de radiacdo solar. Consséegimda que

a forca de presséo solar € quase constante, irdisemente do movimento cénico do
eixo de rolamento, embora seja uma funcédo da agéntdo eixo de giro em relacéo ao
Sol.
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Entdo (4.2b) e (4.2c) tornam-se
d)z == _/10)3, (44&)

0:)3 = A(Uz + a, (44b)
em quel = Q(J; —J)/J ea= eF/J denota a perturbacdo da aceleracao resultantende u

deslocamento CM/CP. Observe gué considerada como sendo uma constante.

Para descrever o movimento de rotacdo do satéilis6go como visto de um
referencial inercial, considera-se a seguinte sefjaé&otacional: rolamente- arfagem
«— guinada: @601) <« Cy(#,) «— Cs(f3). Para esta sequéncia rotacional, tém-se as

seguintes equacdes diferenciais cinematicas

0; = w; + (w5 sinB; + w3 cos B;) tan 65, (4.5a)
6, = w, cosB; — ws sin O, (4.5b)
5 __ wzsinf;+wzcosby

03 = p—ry : (4.5c)

Paraf, pequeno, (4.5) tornam-se

91 == (,Ul + 9392, (468.)
6, = w, cos B; — ws sin By, (4.6b)
05 = w, sin O, + ws cos B;. (4.6¢0)

Considerand@,0; << w1, N6s podemos aproximar maiscomo
0, ~ w; = Q = constante 4.7)
ef= Qt.

Finalmente, obtém-se um conjunto de equacdes ir@es do movimento como sendo

W, = —Aws, (4.8a)
w3 = Aw, + a, (4.8b)
0, = w, cos Ot — ws sin Qt, (4.8c)
05 = w, sin Ot + w; cos Qt. (4.8d)
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As solucdes de (4.8a) e (4.8b) para uma perturbdedaceleracdo constarge® dada
por

w,(t) = w,(0) sin At — w3(0) cos At —%(1 — cos At),
w3(t) = —w,(0) cos At — w4(0) sin At + %sin At.

Para o caso de,(0) =w3(0) = 0, (4.8¢) e (4.8d) tornam-se

0, = %{cos]fﬂt — cos Qt}, (4.9a)
05 = %{sin]fﬂt — sin Qt}. (4.9b)

Integrando estas equacdes em funcao do tempo pacmdicdes iniciaigy(0) =63(0) =

0, obtém-se
0, = Ap sinw,t — Ay sinwyt, (4.10a)
0; = A, (1 — cos wyt) — Ap(1 — cos wyt), (4.10b)
em que
Ap = % ﬁ = amplitude de precessao,
A, = == amplitude de nutacao,

10
= ]_1_(2 = f] A iad 3
wp = 70 = frequéncia de precessdo,
wy, = Q = frequéncia de nutacgao.

Estas equacdes podem ser usadas para analise atindmeliminar e/ou compensacoes

para a concepcao de um giro estabilizado de véda so
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5 CONCLUSAO

O trabalho apresentou uma introducdo sobre modueladjgdmica e problemas de
controle de naves espaciais propulsadas por velEses. Foi apresentada uma
introducé@o sobre o assunto, abordaram-se as geesideionadas com o controle de
atitude de naves propulsadas por velas solareapdslos de pressao de radiacao solar
e uma solucdo simples para o problema da manutelg;éma orientacdo desejada de
uma espaconave a vela. Para trabalhos futuros desnitas missfes planejadas para
um futuro proximo, assim como dos requisitos dotrod®m de atitude para estas
missdes; descricdo da colocacdo da nave numa @rhbtdar sincrona com o Sol, da
abertura das velas e da reorientacdo da nave; fgédw do modelo dinamico;
determinacdo da dindmica da vela na o6rbita e oefargpreliminar do sistema de

controle, que envolve a movimentagcao de massaaggm como lastros.
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