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CAPITULO 1 - INTRODUCAO

Este projeto foi desenvolvido por meio de simulagdes numéricas. A partir dos resultados
obtidos na literatura foram realizadas integragdes numéricas das equacdes do movimento e
outras aproximagoes analiticas. As interpretagdes dos resultados foram baseadas em figuras

que mostram consumo de combustivel bem como tempo necessario as manobras.

Algumas atividades desenvolvidas neste trabalho, principalmente o Método Sub-Otimo que
sera explicado nas proximas sec¢des, foram extraidas de trabalhos da aluna de pos-

graduacdo Vivian Martins Gomes.

No projeto anterior de pesquisa (Processo CNPq: 105442/2006-2) chamado ‘“Manobras
Orbitais para Satélites Artificiais”, foram estudados os seguintes topicos: dindmica de
veiculos espaciais sujeitos a for¢a de gravitagdo de pontos de massa, manobras orbitais
basicas, manobras orbitais envolvendo uso de gravidade e por ultimo, uma simulagdo de

manobras e comparagado de resultados com a literatura foi feita.

Para esse novo periodo a dinamica sera expandida para incluir modelos mais completos

além de pontos de massa.

A determinagdo de orbita e o calculo de manobras orbitais de um satélite artificial sdo
problemas de extrema importancia no estudo de Mecénica Orbital. Assim, o problema de
transferir um veiculo espacial de uma orbita para outra tem crescido de importancia nos
ultimos anos. Aplicacdes deste estudo podem ser encontradas em diversas atividades
espaciais, como na colocacao de um satélite em 6rbita geoestaciondria, no deslocamento de
uma estacdo espacial, na manutencdo de orbita de um satélite, entre outras. Em aplicagdes

reais, pode-se haver a necessidade de fazer uma manobra complementar, sendo esta para
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uma transferéncia orbital ou apenas para correcdes periddicas. Este problema de
transferéncia consiste em alterar a posi¢do, velocidade e massa do satélite de seu estado
atual para um novo estado pré-determinado. A transferéncia pode ser completamente
vinculada ou parcialmente livre (tempo livre, velocidade final livre, etc). No caso mais
geral, deve-se fazer a escolha da direcdo, sentido e magnitude do empuxo a ser aplicado,
respeitando-se os limites dos equipamentos disponiveis. Para a realizacdo desta
transferéncia, pretende-se usar manobras 6timas ou sub-6timas. Sendo assim, para cumprir
essa tarefa podem ser utilizados dois métodos para o calculo de manobras. O primeiro
deles ird buscar uma otimizacao sem a preocupacdo com o tempo de processamento. Ele
serd utilizado como um balizamento para comparar o consumo obtido pelo método sub-
otimo de alta velocidade de processamento, possivel de ser utilizado em tempo real, com
um valor 6timo para esse consumo. O segundo método sera sub-6timo e aproximara as
direcdes de aplicacdo do empuxo para permitir um calculo mais rapido do controle. Em
ambos os métodos, ¢ assumido que a magnitude do empuxo a ser aplicado ¢ constante e
pequena e a busca sera a de encontrar os instantes de inicio e fim de aplicagdo do empuxo,
bem como a sua diregdo, seja livre (método 6timo) ou com algum tipo de vinculo (método
sub-60timo). Neste trabalho o método sub-6timo ¢ estudado, e em especial o satélite
brasileiro SCD-1 (Satélite de Coleta de Dados) sera utilizado como exemplo de aplicacao

da manobra descrita acima.

CAPITULO 2 -ELEMENTOS ORBITAIS

O movimento de um satélite ao redor da Terra pode ser descrito matematicamente por trés
equacdes diferenciais de segunda ordem. A integracdo dessas equagdes de movimento,

gera seis constantes de integra¢do, conhecidas como elementos orbitais.



Os elementos orbitais Keplerianos sdo freqiientemente referidos como elementos
convencionais ou classicos e sdo os mais simples e faceis para serem utilizados. Estes

elementos podem ser divididos entre dois grupos: os dimensionais e os direcionais.

Os elementos dimensionais especificam o tamanho e a forma da orbita e a relaciona com a

posicao da orbita no tempo.

Eles sao:

a = semi-eixo maior, determina o tamanho da orbita.

e = excentricidade, determina a forma da orbita.

T = tempo ou passagem no perigeu, relaciona a posicao da orbita no tempo.

no espaco. Eles sao como seguem:

1 = inclinacdo do plano orbital em relacdo ao plano de referéncia, que ¢ assumido como

sendo o plano equatorial da Terra para oOrbitas de satélites (0 graus <1< 180 graus).

Q = ascensdo reta do nodo ascendente.

o = argumento do perigeu, ® ¢ medido no plano orbital na dire¢ao de movimento, do nodo

ascendente até o perigeu (0 graus < o < 360 graus).

Os angulos 1 e Q especificam a orientagdo da 6rbita no espaco. O angulo o determina a
orientagdao da drbita em seu plano orbital. O argumento da latitude u define a posi¢ao do

satélite em relacao a linha dos nodos.



a= |ONGITUDE OF THE ASCENDING NOOE
(measured in the ecliptic plane)

2= AIGHT ASCENSION OF THE ASCENDING NODE
{measured in the equatorial plane)
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CAPITULO 3- METODO SUB-OTIMO

Esse topico tem como objetivo adaptar e desenvolver um método sub-6timo de alta

velocidade computacional para o célculo de

continuo. A idéia ¢ ter um método que gere um resultado rapido e, se possivel, com um
resultado em termos de custo de combustivel ndo muito diferente do método 6timo acima

descrito. Foi feita uma pesquisa bibliografica e optou-se pelo método descrito abaixo.

Um método para calcular transferéncia orbital quase 6tima e de tempo minimo (logo

consumo minimo, dado que a magnitude do

aplicacdo de empuxo e consumo sdo diretame

veiculos espaciais com propulsor solar elétrico foi desenvolvido por Kluever e Oleson

(1997). E utilizada uma técnica de otimizagdo direta para resolver o problema de controle
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o0timo, com aproximacdes na dire¢do de aplicacdo de empuxo. As trajetdrias Otimas
calculadas pela aproximacao direta apresentam resultados muito proximos as trajetorias

Otimas obtidas através do calculo variacional.

As equacdes de movimento para o veiculo quando o empuxo estd ligado sdo mostradas
abaixo. As equacdes sdo escritas em termos de elementos equinociais ndo singulares para
abranger tanto Orbitas circulares como oOrbitas planas (i=0°, 180°). A relacdo entre os

elementos equinociais (a, h, k ,p, q, F) e os elementos orbitais classicos (a,e,l,»,Q, E) ¢é

dada por:

h =esen(w + Q) (1)
k = ecos(w+Q) (2)
p= tan(%}senQ 3)
o e ®
F=Q+w+E ()

Sendo: a = semi-eixo maior, ¢ = excentricidade, 1 = inclinacdo, 2 = longitude do nodo
ascendente, @ = argumento do perigeu, E = anomalia excéntrica e F = longitude

excéntrica.

Para um veiculo espacial se movendo no campo gravitacional e sujeito a forca propulsiva,

as equacdes de movimento sdo apresentadas da seguinte forma:



A

x =aMa (6)

Na eq. (6) o vetor de estado ¢ x=[a,h,k, p,q]" e o sinal ( ) indica a derivada com

relacdo ao tempo. O vetor o (3X1) é um vetor unitario ao longo da direcdo de aplicagdo

do empuxo. O valor a, ¢ a magnitude da acelera¢do do empuxo dada por:

a, = 2R (7)

t
mglsp

onde 7 ¢ a eficiéncia do sistema de propulsdo, P, ¢ a forga inicial dada ao sistema de
propulsdo, m € a massa do veiculo, g ¢ a aceleragio gravitacional ao nivel domare I, ¢ o

impulso especifico. A equagdo de estado para F ndo ¢ incluida porque estd sendo usada a
média dos elementos orbitais e assim s6 sdo considerados elementos que variam

lentamente.

Os elementos da matriz M na eq. (6) sdo:

M,, = 22 [hkbcos F — (1 - h*b)senF | 8)
nr
M, 2%[(1—k2b)cosF — hkbsenF | )
M, =0 (10)
G lox ., X
M, =— | _hpZ 1
' na?| ok n (D



kK oy Y
M, = ——hb—
2 Gna? { ok n J

k
M23 = GnaZ (QY - pX)

KX
2Gna*

53

X=al(1-h’b) cos F + hkbsenF — k|

(12)

(13)

(14)

(15)

(16)

(17)

(18)

(19)

(20)

(21)

(22)

(23)



. 2
X = ﬂ[hkb cosF —(1— hzb)senF]
r

‘Z—):] = —2ahbcosF + kbsenF

% = hbsenF —1
ok

Y = a|(1- kb)senF + hkbcos F —h]

. 2

Y = 21— k*b)cos F —hkbsenF |
r

8_Y: kbcosF —1
oh

Z—Z = —2akbsenF + hbcos F

G- iskioh

r =a(l—kcosF —hsenF)

K=1+p>+q’
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(25)

(26)

(27)

(28)

(29)

(30)

(1)

(32)

(33)

(34)

(35)



E—esenE=n(t-T) (36)

E- n 37)
l1-ecos(F —o—-Q)

O tempo de processamento ¢ bastante reduzido quando usamos médias orbitais. Como
todos os elementos orbitais utilizados sdo variaveis que variam lentamente, devido ao fato
da for¢a de empuxo ter pequena magnitude, pode-se utilizar passos de integragao grandes,
da ordem de dias. A equag¢do de movimento do veiculo espacial pode ser aproximada
calculando-se o incremento de cada elemento orbital em um periodo e dividindo-se por

esse tempo. Assim sendo, a varia¢ao no tempo dos elementos equinociais sdo:

X =—| aMa—dF (38)

onde x ¢ a aproximacdo do estado e T o periodo orbital. A barra em cima das varidveis
significa que elas foram avaliadas usando o vetor de estado médio. A integral representa a
mudanca dos elementos orbitais em uma revolucdo com os elementos orbitais mantidos

constantes, a menos da longitude excéntrica F.

CAPITULO 4 - O SATELITE BRASILEIRO SCD-1

O Satélite de Coleta de Dados 1 ou simplesmente SCD-1 ¢ o primeiro satélite brasileiro
lancado ao espago. Tem a fun¢do de realizar a coleta de dados ambientais para serem
depois captados por estacdes rastreadoras e serem distribuidos a organizagdes e a usuarios

diversos.

O SCD-1 foi lancado em 9 de fevereiro de 1993, por meio de um foguete Pegasus.
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Ele foi transportado sob a asa de um avido B-52, da NASA, que o lancou a 13 km de

altitude.

O SCD-1, o SCD-2, o CBERS-1, o CBERS-2 ¢ o CBERS-2B sdo os cinco satélites

fabricados pelo Brasil ou em cooperacdo com outros paises.
O SCD-1 possui as seguintes caracteristicas técnicas:

- Forma: prisma de base octogonal

- Dimensdes: 1 m de diametro, 1,45 m altura

- Massa Total: 115 Kg

- Poténcia Elétrica: 110W

- Estrutura: Painéis em colméias de aluminio

- Estabiliza¢ao de atitude: via rotagao

- Controle Térmico: Passivo

- Experimento de células solares

- Orbita circular de 750Km de altitude, 25 graus de inclinagdo
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Fig. 2. O Satélite SCD-1
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Fig. 3. Area de Cobertura SCD-1 por (STK®)
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O Centro de Rastreio e Controle (CRC) do INPE ¢ composto pelo Centro de Controle de
Satélites, pela Estagdo Terrana de Cuiaba e da Estagdo Terrena de Alcantara. Os dados
recebidos sdo gravados e, apds a passagem do satélite, transmitidos ao Centro de Missao
de Coleta de Dados, em Cachoeira Paulista, no Estado de Sao Paulo, onde sdo processados

e distribuidos aos usuarios.

Em 25 de outubro de 2005 o satélite SCD-1 alcangou o significativo nimero de 67.011
orbitas em operagdo, recebeu de solo um total de aproximadamente 161.900 telecomandos
e sofreu a execugdo de 16 manobras de reorientagdo de seu eixo de rotagdao. O primeiro
satélite brasileiro foi para o espaco em 1993 com expectativa inicial de um ano de vida 1til,

mas ja superou esse limite em 1200%.

As manobras sao realizadas pelo Centro de Controle de Satélites do INPE, em Sao José

dos Campos (SP).

A longevidade deste satélite ¢ atribuido a uma alta competéncia tecnolégica e do rigor
empregado no processo de qualificacdo tanto para os componentes como para 0s

subsistemas e sua integracao.
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Fig. 4. Orbita do SCD-1 por (STK®)
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Fig. 5. Fechamento da Coifa do Pegasus

Fig. 6. B-52 da NASA preparado para o langamento do SCD-1
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CAPITULO 5 - RESULTADOS

Os resultados consistem em graficos mostrando a variagdo dos elementos orbitais em
relacdo ao tempo. Devido ao processamento rapido, este método poderia ser utilizado em

tempo real para fazer qualquer manobra de corre¢do orbital.
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Longitude of the Ascending Node
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CAPITULO 5 - CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Um algoritmo numérico foi desenvolvido para calcular o problema de
transferéncia, e o propdsito € mudar a posicdo, velocidade e a massa do satélite
para um pré-determinado estado. Entdo, este método simplifica a direcdo de
aplicacdo do empuxo, para permitir um calculo rapido que possa ser utilizado em
tempo real. A direcdo de aplicagdo do empuxo € considerada constante e seu

modulo pequeno e constante.

O Satélite Brasileiro SCD-1 foi utilizado como exemplo neste trabalho. Este é o
primeiro satélite desenvolvido inteiramente no Brasil e permanece em operacao

até a presente data.
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Em casos reais, como no caso do SCD-1, pode ser necessario fazer manobras
complementares, sendo esta ou uma transferéncia orbital, ou correces

periodicas.

Em trabalhos futuros sera feito o estudo de panéis solares para satélites artificiais,
e também o prosseguimento no estudo de dinamica orbital, sendo assim serao
aplicados os conhecimentos de mecanica orbital em um projeto real de

engenharia.

Os autores sédo gratos ao suporte dado a pesquisa pelo CNPq, pelo contrato

CNPq 105442/2006-2.
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