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Resumo. Este trabalho estuda a disposicdo de quatro satélites em formagdo
orbital, de forma que o agrupamento deles aconteca de maneira periodica, em
uma geometria tetraédrica regular. A configuracdo da formacdo é calculada
analisando o problema da otica geométrica e disposta ajustando precisamente
os pardmetros orbitais de cada satélite. O problema é dividido em dua fases.
Na Fase A: os corpos sdo posicionados em uma configuragdo tetraédrica regu-
lar, ao redor da Terra, e seus parametros orbitais sdo calculados para aquela
situacdo; Fase B: os pardmetros orbitais obtidos sdo reutilizados e o movi-
mento dos satélites passa a ser perturbado por quatro perturbacoes orbitais:
i) potencial gravitacional terrestre considerando ordem e grau 1000; ii) as
atragoes gravitacionais do Sol e da Lua; iii) pressdo de radiagdo e iv) arrasto
atmosférico. Ambas as fases utilizam as equacoes da mecdnica celeste para a
obtencdo das trajetorias espaciais, e o problema é simulado em um ambiente
computacional denominado Spacecraft Trajectory Simulator (STRS). Para que
a posigdo dos satélites ndo seja degradada, um sistema de controle, ja embu-
tido no STRS, é utilizado com o intuito de minimizar os efeitos das perturbagoes
orbitais utilizando propulsdo de baixo empuxo. A formagdo do tetraedro é de-
tectada por meio de um flag que indicard o instante em que os satélites se dis-
puseram em uma geometria tetraédrica regular.

Palavras-chave: Constelacdo de satélites; Formacao orbital de satélites; Arranjo
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1. Introducao

Satélites estdao em formacao de voo quando obedecem um determinado arranjo entre eles
[Salazar 2012]. Entretanto, o termo formacdo de voo, ou formation flying, esta conceitual-
mente equivocado porque satélites ndo voam. O movimento de um satélite possui uma
caracteristica muito peculiar que é a drbita e Orbitas possuem propriedades especificas
[Mahler 2017]. A 6rbita kepleriana, por exemplo, € planar, circular € o plano da 6rbita
deve conter o centro de atracdo referéncia. Para que qualquer condi¢do entre dois corpos
seja estipulada, por exemplo, a manutencio da distancia relativa entre si, uma lei de con-
trole devera ser responsdvel por corrigir a posi¢ao dos satélites a cada instante. Todavia,
o consumo de combustivel, para que isso se torne possivel, passa a ser considerado e a
viabilidade de uma missdo como esta passa a ser contestada. Este tarbalho ndo abordara
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situacdes de otimizagdo que visam a manuten¢do dos corpos por tempo maximo com um
consumo minimo de combustivel e tdo pouco a viabilidade desta manuten¢do. O objetivo
deste trabalho € avaliar o posicionamento relativo dos satélites, calculando os pardmetros
orbitais de cada satélite por meio de uma andlise geométrica, e a degradacdo da estrutura
tetraédrica regular mediante as a¢des das perturbacdes orbitais.

A simulacdo que fornece as posi¢Oes orbitais de cada corpo, € realizada no STRS,
desenvolvido por [Rocco 2008], que € um ambiente de simulacdo capaz de considerar
condicodes adversas para um problema, desde trajetdrias relativas a Terra até manobras in-
terplanetarias mais complexas para o estudo de 6rbitas em torno de outros corpos celetes
[Gongalves et al. 2015]. Nele também € possivel considerar modelos de sensores, esti-
madores e atuadores, suas nao linearidades, precisamente ajustados conforme a necessi-
dade exigida pelo estudo.

2. Metodologia utilizada para o desenvolvimento do trabalho

Sao definidos dois referenciais para o estudo do movimento dos satélites, o ECI (Earth-
Centered Inertial), onde a trajetéria dos corpos € descrita, e 0 RSW (Radial-Transverse-
Normal), centrado nos corpos e que descreverd o posicionamento relativo entre os
satélites.

Os satélites sdo posicionados sobre a geometria do tetraedro regular e, por meio
de uma anélise geométrica, todos os parametros orbitais, das quatro espagonaves, sao
calculados para aquela condi¢dao, de modo que seus periodos orbitais sejam 0s mesmos
Ty =T, = T3 = T, (Figura 1). As espaconaves S, S, e S3 possuem trajetorias circulares,
enquanto que a espagonave S, tem Orbita elitptica de baixa excentricidade.

Figura 1. Disposicao dos referenciais e posicionamento dos satélites ao redor
da Terra.

Foi definido que a formacao tetraédrica ocorre no apogeu da Orbita eliptica descrita
pelo satélite Sy, ou seja, quando M, = 180°. No instante que o tetraedro regular se
forma My = 180°, M3 = 90° ou M3 = 270°, M; = 90° — &% ou M; = 270° — £ ¢
My = 9O°+ATM ou M, = 27O°+ATM considerando que €2} = 2y = Q3 = Qe wy = 270°.
Se todos os parametros orbitais envolvidos no problema nao forem corretamente ajustados
o tetraedro regular ndo serd formado no apogeu da 6rbita eliptica.
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O posicionamento relativo € calculado por meio da diferenca entre a posicao atual
de cada satélite. No instante em que o tetraedro regular se forma, a posi¢ao relativa dos
quatro corpos € conhecida e limitada pela aresta nominal do poliedro. Sendo assim, o
posicionamento dos satélites € calculado durante toda a simulacdo e quando a diferenca
entre o posicionamento relativo, entre os satélites, for igual a 5000 m, o flag sinaliza
1, mostrando, também, que o tetraedro regular se formou dentro de uma tolerancia ad-
missivel (0).

|SQ - Sl| — 5000 S 5(m)
1Sy — Si| — 5000 < 6 () W
|Sg - SQ| — 5000 S 5(m)
|S4 - SQ| — 5000 S 5(m)
|S4 - 53| — 5000 S 5(m)

3. Simulacoes e resultados

3.1. Fase A

Os dados da primeira simulacdo, Fase A, sdo apresentados na Tabela 1. Para a primeira
simulacdo é considerado tempo de simulacdo de 6055 s, a tolerancia relativa a aresta
nominal, 5000 m, é 6 = 50 m, a tolerancia relativa as diferencas entre as posi¢des é
§ = 100 m e a tolerancia relativa ao volume nominal do tetraedro regular € § = 0, 05 km?.

Tabela 1. Parametros de entrada da simulacgao: Fase A.

Satélite 1 Satélite 2 Satélite 3 Satélite 4

h (m) 800000 800000 800000 800000

7 (m) 5000 5000 5000 5000

a(m) 7178138 7178138 7178138 7178138

e 0 0 0 0,0005687383463373053

i(°) 0 0 0,034562999271458 0,011520999757153
Q(°) 0 0 0 0

w(° 0 0 0 270
M (°) 0 0,0399099558281  0,01995497791405 90,01995497791405

Cada flag da Figura 2 ilustra o posicionamento relativo entre as espaconaves
durante a propagacdo do movimento orbital e o flag da formacdo do tetraedro regular.
Quando a aproximacao relativa dos satélites atinge a condicdo imposta de aproximagao,
valor maximo de aproximacao relativa de 5000 +6 m, e todos os corpos encontram-se
sobre a geometria tetraédrica regular, cada flag, individualmente, sinalizard um e, com
isso, o flag de sinalizacdo do tetraedro regular, consequentemente, também sinalizard um.
Foi possivel observar na Figura 2 que em alguns momentos da propagacao do movimento
orbital, alguns satélites se aproximam da distincia relativa imposta na simulacdo, mas
nao necessariamente se encontram na formacao tetraédrica regular. Nota-se também que
alguns corpos apenas se aproximam e logo se afastam, enquanto que alguns corpos per-
manecem por mais tempo em formacao.
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Figura 2. Flags sinalizadores da formacao tetraédrica dos satélites.

O movimento relativo, sendo observado dos referenciais dos satélites S;, S; e
Sy, respectivamente, € apresentando na Figura 3. A mudanga de referencial gera a im-
pressao de que as condi¢des iniciais admitidas para cada satélite estaria diferente em cada
observacao. Todavia essa falsa impressao ocorre devido a observacio do movimento do
ponto de vista de cada referencial, no entanto o movimento orbital de cada satélite ndo se
altera em func¢do do referencial de observagdo adotado.

A aproximacao relativa de S; e Sy, 5000 m + ¢, ocorre em 1500 s, como mostra
a Figura 4. Este, inclusive, é o instante em que os quatro satélites encontram-se em
formacgdo numa constelacdo tetraédrica regular. A posicdo das espagonaves varia com o
tempo e, consequentemente, a distancia relativa entre os satélites S; e Sy diminui até que
atingem a aproximagao de 4000 m. Entdo a distancia entre os dois satélites comega a
aumentar novamente até que atingem os 5000 m no tempo de 2500 s. Neste momento,
o tetraedro regular deixa de existir e como a formacdo orbital estd caracterizada pelo
momento em que 0s corpos encontram-se posicionados sobre a condicdo imposta pela
missdo, o conjunto dos quatro satélites também ndo estd em formagdo. A formacio
tetraédrica regular acontece novamente em 4500 s.
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Figura 3. Comportamento das trajetdrias dos satélites, observada dos referenci-
ais de 51, S5 e S4, para que haja a formacao do tetraedro regular.
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Figura 4. Posicionamento relativo entre os satélites S; e S;.

3.2. Fase B

Nesta simulagdo s@o considerados os efeitos das perturbagdes orbitais, cuja as quais serdo
responsdveis por deteriorar a trajetéria nominal dos satélites. Para que a posi¢do dos
corpos seja corrigida, e sua trajetoria nao seja degradada pelos efeitos das perturbacdes
orbitais consideradas, um sistema de controle em malha fechada serd responsédvel por
atenuar os efeitos dessas perturbacdes orbitais nas trajetorias dos satélites. Essa simulagdo
avalia a deterioracdo da posicao dos satélites e a efetividade das acdes de controle que
inibem os efeitos dessas perturbacdes.
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O tempo total de simulacdo € de 24220 s dividido em duas partes, periodo de
atuacdo do controlador tempo igual a 12110 s e periodo em que os atuadores deixam de
agir sobre o satélite tempo igual a 12110 s, a tolerancia relativa a aresta nominal, 5000 m,
¢ 0 = 50 m, a tolerancia relativa as diferencas entre as posi¢des ¢ 6 = 100 m e a tolerancia
relativa ao volume nominal do tetraedro regular é 6 = 0, 05 km?. Para esta terceira andlise
foram considerados os seguintes dados conforme mostra a Tabela 2.

Tabela 2. Parametros de entrada da simulacao: Fase B.

Satélite 1 Satélite 2 Satélite 3 Satélite 4

h(m) 800000 800000 800000 800000

r (m) 5000 5000 5000 5000

a(m) 7178138 7178138 7178138 7178138

e 0 0 0 0,0005687383463373053

i(°) 0 0 0,034562999271458 0,011520999757153
Q(°) 0 0 0 0

w(°) 0 0 0 270
M (°) 0 0,0399099558281 0,01995497791405 90,01995497791405
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Figura 5. Flags sinalizadores da formacao tetraédrica dos satélites.

Este flag sinaliza os instantes em que a posi¢do entre os satélites mede 5000 m
mais a tolerancia admitida para esse sinalizador. E possivel perceber que assim que os
atuadores deixam de corrigir a posi¢ao dos satélites, a formacao de um tetraedro regular



8°\Workshop em
Engenharia e o B h
Tecnologia Espaciais Sao José dos Campos/SP - 09 e 10 de agosto de 2017

se torna inexistente, ou seja, se ndo houver um sistema de controle capaz de agir na
trajetéria perturbada dos satélites o agrupamento dos satélites em um tetraedro regular
torna-se impossivel como mostra a Figura 5.

O movimento relativo e o comportamento das trajetdrias dos satélites Sy, Sy € Sy
pode ser observado do referencial de S5, conforme apresenta a Figura 6.
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Figura 6. Movimento relativo de S;, S e S, relativo a Ss.

A Figura 7 apresenta a magnitude das perturbacdes orbitais atuantes nas Orbitas
dos satélites S; e Ss, afetando seus eixos (z,y, z). Essa imagem mostra a varia¢ao da
velocidade dos satélites devido a acdo da perturbacdo orbital e a magnitude total das
perturbacdes em cada satélite. Percebe-se que mesmo para satélites que possuem uma
mesma Orbita, apesar de aparentarem semelhantes, as perturbacdes agem de maneira dis-
tinta para cada satélite, entretanto o incremento de velocidade aplicado pelo atuador e o
incremento de velocidade devido as perturbacdes orbitais possuem a mesma magnitude.
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Figura 7. Incremento de velocidade total devido as perturbacoes orbitais apli-
cadas nos satélites S; e S..

Os atuadores agem sobre os efeitos dessas perturbacdes orbitais, corrigindo, a
cada instante, a posi¢cao dos satélites para a 6rbita de referéncia. Entretanto, € importante
enfatizar que a a¢do de controle nio se da puramente invertendo o sinal da magnitude da
perturbacao, mas ajustando precisamente os ganhos do controlador (Figura 8).
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Figura 8. Incrementos de velocidade (AV) aplicados pelos propulsores para os
satélites S, e Ss.

4. Conclusao

Este trabalho constatou que todo o comportamento do movimento orbital durante as Fases
A e B, quanto a disposi¢ao de uma constelacdo de satélites em formagdao, mostrou-se
de fato ndo trivial e contra intuitivo. A Fase B expressa muito bem esta afirmacdo, ja
que se os parametros das Orbitas das espaconaves ndo forem ajustados precisamente, as
posicdes das espaconaves evoluem de maneira significativa mostrando ndo ser trivial a
ideia de imaginar que o posicionamento relativo das espaconaves possa ser mantido de
maneira natural, como na Fase A. Se nao houver um sistema de controle capaz de corri-
gir a posicdo dos satélites se torna impossivel garantir a periodicidade da ocorréncia do
tetraedro regular.

Com base nos dados, € possivel afirmar que qualquer analogia entre os conceitos
que definem uma formacdo de voo de aeronaves e uma formacdo de satélites, em uma
configuracdo orbital em um dado momento, se mostra nao similar e, portanto, se trata de
uma falha conceitual trata-las com igualdade. Assim, o termo formacao de voo, ou for-
mation flying, utilizado para satélites € equivocado. O termo formacao orbital de satélites,
satellite orbital formation, € mais adequado.
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