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Resumo. Nos ultimos anos, o emprego de pequenos satélites em missdes espaciais mostra-se cada
vez mais comum e financeiramente vidvel. Diversas pesquisas mostram os beneficios da
substitui¢do de grandes satélites por uma formagdo de pequenos satélites capazes de cumprir os
mesmos objetivos. Missoes de geolocalizagdo que utilizam pequenos satélites, como a missdo
ITASAT-2, necessitam que as configuragoes da formagdo em voo sejam escolhidas de forma que
o sistema de geolocaliza¢do apresente a precisdo necessaria ao mesmo tempo que os demais
objetivos da missdo sejam cumpridos. Dessa forma, este trabalho buscara estudar um possivel
cenario para uma missdo de geolocalizacdo, fazendo uso do estudo da dindmica do movimento
relativo do sistema e de um algoritmo de geolocalizacdo baseado no método TDOA. Espera-se,
com isso, ser capaz de avaliar o desempenho do processo para diferentes niveis de incertezas
associadas aos ruidos de medicdo, possibilitando um estudo mais complexo e detalhado do tema.
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1. Introducao

Atualmente, pequenos satélites tém despertado o interesse de muitos pesquisadores
e profissionais da area aeroespacial. Isso € evidenciado pelo crescente nimero de projetos
de pequenos satélites desenvolvidos ao redor do mundo por intimeros centros de pesquisa e
institui¢des académicas, governamentais € comerciais.

Esse interesse evidente em torno da pesquisa e desenvolvimento de pequenos
satélites se deve a convergéncia de vdarios fatores, como a miniaturizagdo de varias
tecnologias, a necessidade de plataformas de resposta rdpida para aplicagdes ligadas a
mitigagdo de desastres e ao gerenciamento de crises, o deslumbramento pelo langamento em
orbita de satélites de desenvolvimento proprio e as mudangas econdmicas no setor espacial
[SHIROMA et al., 2011].

Outro fator importante que vem tornando o estudo de pequenos satélites prioritario
nos dias de hoje ¢ a grande reducao dos custos de desenvolvimento quando comparados aos



I'1e Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais
18.19 e 20 de agosto de 2020

satélites convencionais, que sao maiores, mais pesados e, em vezes, mais complexos. Dessa
forma, as despesas relacionadas a materiais, mao-de-obra capacitada e combustivel para
langamento podem ser drasticamente reduzidas. Outro aspecto favoravel consiste na
substitui¢do de um satélite grande e convencional por formag¢des em voo de pequenos
satélites, que implica uma menor suscetibilidade a falhas do sistema, visto que um satélite
pode assumir a fun¢do de qualquer outro da rede que deixa de funcionar por algum motivo.

Quanto a classificacdo, um satélite ¢ considerado pequeno quando sua massa total,
considerando o combustivel, ¢ inferior a 500 kg. Tipicamente, essa classificagdo de acordo
com a massa ¢ dada conforme a Tabela 1.

Tabela 1. Classificacdo de Satélites. [Fonte: Konecny, 2004]

Classificacio Massa Total (kg)
Grandes Satélites > 1000

Médios Satélites 500 — 1000

Mini Satélites 100 — 500

Micro Satélites 10 —-100

Nano Satélites 1-10

Pico Satélites 0,1-1

Femto Satélites <0,1

Uma classe de nano satélites largamente utilizada sdo os CubeSats, satélites
configurados a partir de uma unidade padronizada de aproximadamente 10cm x 10cm x
10cm [KONECNY, 2004]. Essa unidade padronizada ¢ denominada 1U. Os CubeSats sao
frequentemente configurados em tamanhos variados que correspondem a 1,5U, 2U, 3U, 6U,
8U e até mesmo 12U.

J4 a formagdo em voo pode ser definida como o conjunto formado por mais de um
satélite em que os estados dindmicos sdo acoplados por meio de uma lei de controle em
comum [ALFRIEND et al., 2010].

As formagdes em voo possuem diversas aplicagdes no ramo espacial, como em
missdes que envolvem a observacao da Terra, andlises por interferometria, servigos em
orbita, exploracdes do espaco profundo, imageamento por radar de abertura sintética (SAR)
e geolocalizagdo de fontes eletromagnéticas na superficie terrestre.

No que diz respeito a geolocalizagdo e suas técnicas, sdo dadas diversas aplica¢des
importantes e que ocorrem em diferentes ramos, tais como em aplicagdes de radar, sonar e
comunicagdes moveis, na identificagdo de pessoas em emergéncia e resgate, em tecnologias
direcionadas a mineragao e agricultura, entre outros.

Um sistema de geolocalizagdo ¢ constituido por trés componentes principais, que sao
[SANTOS, 2019]: o dominio ou sistema de referéncia de coordenadas de tempo e espago; o
ambiente, que € o conjunto de propriedades fisicas locais ou globais do meio de operacao e;
a metodologia que ¢ adotada para o sistema.

Para o desenvolvimento do sistema de geolocalizagio de uma missdo, faz-se
necessario, sobretudo, determinar as configuragdes mais adequadas para formacao em voo
dos satélites que a compdem. Dessa forma, este trabalho busca realizar um estudo de caso,
a partir de simulacdes computacionais, da dindmica do movimento relativo da formagdo em
voo de trés CubeSats e de seu processo de geolocalizagdo de uma fonte eletromagnética na
superficie da Terra na presenca de ruidos de medicao.
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Este estudo de caso faz parte da dissertagdo de Mestrado do autor, que visa elaborar
uma base de resultados, a partir de varias simulagdes, que levarda em conta diversas
possibilidades de configuragdes. Dessa maneira, sera possivel colaborar com as equipes de
desenvolvimento de missdes compostas por uma formag¢ao em voo de trés CubeSats e que
possuam sistemas de geolocalizagdo, como ¢ o caso da missdo ITASAT-2 do Instituto
Tecnologico de Aeronautica (ITA). Os resultados que serdo obtidos servirdo como uma
ferramenta de auxilio para a determinacdo da configuracdo mais adequada para a formacao,
de forma que se atinja uma precisdo de geolocalizacdo desejada ao mesmo tempo em que os
demais requisitos e objetivos da missdo sejam atendidos.

2. Metodologia

Os topicos a seguir fazem parte do referencial tedrico utilizado para o
desenvolvimento do presente estudo.

2.1. A Dindmica Relativa N&o Linear do Sistema

A dindmica do sistema é representada pelo conjunto das equagdes que descrevem seu
comportamento no tempo. Esse conjunto de equacgdes é conhecido como modelo matematico
do sistema.

Uma missdo que envolve alguma configuracdo de formacgdo em voo exige que seja
conhecida a dindmica relativa do sistema. Considerando, agora, uma misséo que se propde
a realizar atividades de geolocalizacdo, como a missdo ITASAT-2, torna-se imprescindivel
0 conhecimento da dindmica ndo linear relativa do sistema.

2.1.1. Equacdes do Movimento Relativo Para o Caso Néo Perturbado

Seréa considerado, inicialmente, o caso ndo perturbado de dois satélites orbitando um
mesmo primario, como mostra a Figura 1.

Seguidor %3} 4

Figura 1. Sistema de Coordenadas de Euler-Hill - LVLH. [Fonte: adaptado de ALFRIEND et
al., 2010]

O referencial apresentado na Figura 1 adota a abordagem lider/seguidor. As
componentes do movimento relativo sdo obtidas a partir da abordagem classica do problema
dos dois corpos e séo dadas no sistema de coordenadas LVLH (Local-Vertical-Local-
Horizontal) conforme as Equaces (1) [ALFRIEND et al., 2010].
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Em que:
e (x,y,2) sdo as componentes da posi¢do relativa entre os satélites;
e 1, éadistancia relativa entre o satélite lider e o corpo primario;

e 0, éavelocidade angular orbital do satélite lider no sistema de coordenadas LVLH

com relagdo ao sistema inercial,
e € aconstante de gravitacdo do corpo primario.

2.1.2. Condicéo de Correspondéncia de Energia

Para garantir que a Orbita relativa da formagdo em voo seja periodica, deve-se
considerar a condi¢do de correspondéncia de energia. Para isso, determinam-se as condi¢des
iniciais capazes de satisfazer a Equacdo (2) [ALFRIEND et al., 2010].

%{[X(O)—é()w)y(owr'o(O)T +[JO+6,0)/(xO) + )] +20)]
u u (2)

J(500)+ X)) +y*(0) +22(0) 2

Em que a, é o semieixo maior da orbita do satelite lider.

Na pratica, essa condicdo ndo pode ser satisfeita exatamente, devido a erros de
inicializacdo. Para compensar esse erro, o0 satélite seguidor deve realizar manobras de
correcao.

Essas correcOes sdo feitas nas componentes da velocidade relativa, utilizando-se o
sistema de propulsdo. A Equacéo (3) apresenta as variagdes necessarias nas componentes da
velocidade para que o consumo de combustivel seja otimizado durante a manobra
[ALFRIEND et al., 2010].

Av 2a,—r,
AVx — y _ sz :_1+i_ /u( aO 1) (3)
Vi ol
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Na equagdo (3), Av,, Av, e Av, sdo as variagGes nas componentes devido a manobra
de corregdo, v,, v, e v, sdo as componentes da velocidade relativa no instante anterior a

correcdo, v, € a velocidade relativa no instante anterior a corregdo e r, é a distancia do
satélite seguidor ao centro do corpo primario, conforme a Figura 1.

2.2. Geolocalizacao

Missdes de geolocalizacdo sdo compostas por no minimo 3 veiculos em formacéo
para gque os erros associados aos resultados permanecam dentro de um intervalo aceitavel.
Na formacdo, os satélites encontram-se em diferentes posi¢cGes e possuem velocidades
distintas. Dessa forma, ocorrem pequenos atrasos de tempo na recep¢do — devido as
distancias relativas — e leves alteracdes na frequéncia do sinal que é recebido por cada satélite
—devido ao efeito Doppler. As técnicas de geolocalizagdo buscam explorar esses fendmenos
fisicos na localizacdo de emissores de sinais eletromagnéticos na superficie terrestre
[GURFIL et al., 2012]. Essas técnicas utilizam o sistema de coordenadas geocéntrico
descrito na Figura 2 e o fato de que a altitude do emissor com relacéo a superficie da Terra

é conhecida.
S1 S2

r
I 2

Meridiano Principal

u ]

R - -

Figura 2. Configuragédo do Problema no Sistema de Coordenadas Geocéntrico. [Fonte:
adaptado de HO e CHAN, 1997].
Na Figura 2, u é a posi¢do do emissor, s;, S, e S, sdo as posi¢des dos satélites da
formagdo, R é a distancia do emissor ao centro da Terrae I, I, e I, sdo as distancias
relativas entre cada satélite e o emissor, conforme a Equacdo (4) [HO e CHAN, 1997].

i—U|E\/(Xi —x)2+(yi—y)2+(zi —2)2, i=123.

s=[x, v, z], u=[x vy, 2]

(4)

2.2.1. O Algoritmo de Geolocalizacéo pelo Método TDOA

O método TDOA (Time Difference of Arrival) de geolocalizacdo utiliza os atrasos no
tempo de recepc¢édo do sinal entre ao menos trés satélites para determinar as suas distancias
relativas e, consequentemente, a posicao espacial do emissor [GURFIL et al., 2012]. Para
isso, cada medida de TDOA é traduzida a equacdo de um hiperboloide. Com a distancia do
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emissor ao centro da Terra previamente conhecida, torna-se possivel determinar sua posi¢do
espacial. A Equacdo (5) representa a relacdo existente entre as distancias relativas e as
medidas de TDOA [HO e CHAN, 1997].

r,=cd,=r-r, i=23. 5)

Em que:

e I, sdo as distancias relativas;

e C éavelocidade de propagacdo do sinal do emissor;
e d;, sdo as medidas de TDOAs.

Na prética, esses valores de TDOAs sdo afetados pelo ruido do processo de medicéo.

Para avaliar a precisdo da geolocalizacao, esse ruido pode ser modelado conforme a Equacao
(6) [HO e CHAN, 1997].

d=d°+Ad, E[Ad]=0, E[AdAd']=Q, (6)

Na Equagio (6), d =[d,,, dsll]Té o vetor de TDOAs e Q, é a matriz 2x2 de

covariancia dos erros de medicé&o.

Considerar a Terra esférica no algoritmo de geolocalizacdo proporciona uma solucéo
acurada quando o emissor esta em regiGes proximas do equador. Porém, conforme a
localizacdo do emissor se aproxima dos polos, ou seja, a latitude aumenta, os erros tornam-
se cada vez maiores. Para resolver esse problema, adota-se 0 modelo da Terra ndo esférica
com os parametros apresentados nas Equacdes (7) [HO e CHAN, 1997].

r,=6378,137 km, r,=r, 1-e®, e=0,0818191908426214957
x = (7 +h)cos(a)cos(p)
y =(»+h)cos(a)sen()
z= [(1—e2)y+ h]sen(a)

(")

Em que:

e h éaaltitude do emissor com relagéo a superficie da Terra;
r

¢ yEV—;
J1-e%sen’(a)

e « éalatitude geodesica.

O algoritmo de geolocalizacdo pelo método TDOA inicia-se pela determinagéo de
r, a partir do sistema matricial representado na Equagéo (8) [HO e CHAN, 1997].
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O sistema da Equacéo (8) origina um polindmio de quarta ordem em r,. As raizes

reais e positivas sao consideradas, sendo que a solucéo para o problema de geolocalizacdo é
a raiz que satisfaz a igualdade apresentada pela Equacédo (9) [HO e CHAN, 1997].

(7 +h)’

[(1-¢?)y+h]

A solucdo exige que a matriz G, seja inversivel e os trés satélites estejam

suficientemente espacados para eliminar problemas de condicionamento. A matriz
covariancia de U é dada pela Equacédo (10) [HO e CHAN, 1997].

9)

a"PU=(y+h)’, [P],,=diagil 1,

0
cov(l),,, =c’H™ Qe O HT
01x2 0

i (10)

Em que G° é a posigdo do emissor estimada pelas Equacdes (8) e (9) e r° com

i =1,2,3 sdo distancias dos satélites ao emissor com base no vetor u,. A posi¢do do emissor
é dada, finalmente, pela Equacéo (11) [HO e CHAN, 1997].

0 =0° A (11)

Na Equacdo (11), AU é o vetor de desvios padroes que é formado pela raiz quadrada
dos elementos da diagonal principal da matriz de covariancia de u . A precisdo do algoritmo
de geolocalizagdo pelo método TDOA aproxima-se bastante do limite inferior de Cramer-
Rao, que é a melhor precisdo que algum estimador pode alcancar [HO e CHAN, 1997].

3. Resultados e Discussao

Para este estudo de caso, adotou-se as configuragdes iniciais apresentadas pela
Tabela 2. Com isso, foi possivel avaliar a dindmica relativa da formacao e a precisdo obtida
no processo de geolocalizagdo. A fonte emissora a ser localizada est4 na cidade de Sdo José
dos Campos (latitude = 23,1789° S e longitude = 45,8869° O) com altitude nula em relagao
a superficie da Terra nessas coordenadas.
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Tabela 2. Configuracao Inicial da Formacédo Simulada.

Simbolo Valor Unidade Descricao

S, ~25 km Distancia relativa entre o lider e o seguidor 1
Sy ~50 km Distancia relativa entre os seguidores

a,a,,a, 6778,2 km Semi Eixo maior das érbitas (altitude = 400 m)
€,6,,6 0 - Excentricidade das Orbitas

iy, iy, i 55 deg Inclinagdo das orbitas

o, 0,0, 0 deg Argumento do Perigeu das Orbitas

Q,Q,0 0 deg Ascensdo Reta do Nodo Ascendente das 6rbitas
M, 0 deg Anomalia Média do lider

M, -0,2113  deg Anomalia Média do seguidor 1

M, -0,6340  deg Anomalia Média do seguidor 2

A simulacao foi feita para um tempo correspondente a 10 periodos orbitais, sendo
que, apds o primeiro periodo de simulagdo, foi aplicada uma manobra de correcdo nos
satélites seguidores para garantir a condicdo de correspondéncia de energia. Essa correcdo
elimina a deriva nas posicoes relativas que ocorrem a cada novo periodo orbital (775 m para
0 seguidor 1 e 6.9 km para o seguidor 2). As Figuras 3 e 4 apresentam as projecoes das
Orbitas relativas da formacao na auséncia e na presenca da manobra de correcdo (as posi¢des
absolutas foram normalizadas em relagdo a a, para facilitar o entendimento).

Uma alternativa para alcancar essa condicao periodica seria adotar configuracdes

iniciais diferentes, de forma que a relacdo de correspondéncia de energia fosse satisfeita
desde o instante t=0.
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Figura 3. Projecdes das Orbitas Relativas na Auséncia da Manobra de Corregao.
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Figura 4. Projecdes das Orbitas Relativas na Apos a Manobra de Correcao.

A precisdo do processo de geolocalizagdo foi avaliada para variados ruidos nas

medidas de TDOA. A Figura 5 apresenta, em escala logaritmica de decibel, a curva ajustada
da variacdo da precisdo de localizagdo da fonte emissora (G yizaion €M quilometros) para

diferentes poténcias de ruido do sinal do emissor. Para a simulagdo, adotou-se
¢ =3x10°km/s e variou-se oo, de 107" segundos a 10~° segundos.

L%Salization Accuracy of TDOA Geolocation Algorithm X TDOA Noise Power

QOIOQ(SigmaLocalizalion) (km)

Geolocation Accuracy

-40
70

-60

-30
Noise Power = 20log(c*sigma
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0 10 20

) (km)

Figura 5. Precisdo de Localizagdo do Algoritmo versus Poténcia de Ruido.
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Pelas simulagdes, observou-se que para poténcias acima de 20dB, a precisdao da
localizagao obtida pelo algoritmo desvia-se da curva, evidenciando o valor limite aceitavel
de ruido para utilizacdo da metodologia adotada neste estudo.

4. Conclusao

A partir dos resultados obtidos, conclui-se que este estudo alcangou os objetivos
iniciais estabelecidos. Foi possivel avaliar a dinamica da formacdo em voo para as
configuracdes adotadas, bem como a precisdo obtida com o uso do algoritmo de
geolocalizagdo pelo método TDOA e o limite aceitavel para que o método seja vidvel.

Ressalta-se que ainda ndo foram consideradas as perturbacdes orbitais e os erros de
inicializacdo neste primeiro estudo de caso, logo, ndo foram necessarias novas manobras
para corre¢do da formacao no instante que corresponde ao segundo periodo orbital. Apesar
disso, as simulagdes realizadas mostraram-se satisfatorias, pois permitiram uma melhor
compreensdo da metodologia e apresentaram novos caminhos possiveis para que os
objetivos finais da dissertacdo de Mestrado sejam alcangados.
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