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Resumo. Este trabalho aborda de modo geral os conceitos basicos sobre as orbitas terrestres e
missoes com o intuito de revisar e fixagdo do tema. Para as orbitas terrestres serd apresentado
um conteudo de informagoes com os conceitos principais e condi¢oes do ambiente orbital com o
proposito de esclarecer sobre esse topico importante da ciéncia aeroespacial. Para o tema
missoes, abordard os conceitos basicos e necessarios para desenvolver uma missdo baseado na
engenharia de sistemas, pela necessidade de integra¢do dos sistemas intrinsecos a missao ou
projeto.
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1. Introducao
Este artigo descreve os conceitos basicos sobre orbita terrestre € missdo, de interesse do setor
aeroespacial, para o desenvolvimento de tecnologia de satélites artificiais. Orbita ¢ um
movimento que um corpo celeste realiza ao redor de outro corpo celeste pela influéncia de sua
gravidade. A orbita terrestre € o0 movimento que os satélites, sejam eles naturais, como exemplo a
Lua, que orbita em torno da Terra sobre influéncia da gravidade da Terra; ou artificiais que
realizam o movimento em volta do Planeta Terra e desenvolvidos pelos homens. Com o amplo
desenvolvimento tecnoldgico e interesse do setor aeroespacial crescente, voltado para diversos
fins cientificos, comerciais ¢ mais recente, 0 turismo
espacial, enfim, para diversas finalidades, o conceito
sobre orbitas deve ser a base para essas missoes ou
projetos, seguem os tipos: Orbita geoestacionaria
(GEO), Orbita terrestre baixa (LEO), Orbita Polar,
Orbita heliossincrona, Orbita terrestre media (MEO),
Orbita terrestre alta (HEO), Orbitas excéntricas e

Orbita transferéncia geoestaciondria (GTO). Para o N
desenvolvimento de satélites artificiais, com uma é Y PP
s~ s roge 7 . \//' Orbita Media
missdo especifica, as caracteristicas técnicas sobre < .00 Koms
. , Orbita Baja
orbita ¢ fundamental conhecer para adotar conforme 640 1,800 Kms

a missao/projeto. Fundamentos para conhecimento: Figura 1: Tipos das orbitas.
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Os satélites sdo recursos para a realizar uma tarefa por um periodo definido, podendo ser de
curto, médio ou a longo prazo, conforme estabelecido por interessados (stakeholders). A palavra
“missdo”, sindbnimo de: “funcdo ou poder que se confere a alguém para fazer algo; encargo;
obrigacdao, dever”. Exemplos ou referencias de missdes para o setor aeroespacial: Missdao
tripulada a Lua, Missdo a Marte; dentre outras inumeras missdes que pode ser destacada e
pesquisada, mas no geral, sdo as missdes que fazem parte da exploracao espacial, almejada por
paises, empresas e instituigdes publicas e privadas com os diversos objetivos cientificos,
académicos e comercial; que sdo convertidos em esforgos financeiros e tecnoldgicos com a
incumbéncia de desenvolvimento tecnologico e vantagens soécio-politica e comercial, mas,
independentemente desse contexto, essa busca incessante do conhecimento faz parte do ser-
humano e ¢ um dos principais meios de geracao de incentivo a ciéncia, tecnologia, investimentos,
empreendedorismo e que envolve todos os setores profissionais, industrial e académico,
promovendo o desenvolvimento da humanidade no qual motiva enfatizar os fundamentos basicos
descritos nesse artigo, principalmente para os iniciantes profissionais nessa area.

2. Orbitas terrestres

Orbita ¢ a trajetéria que um corpo percorre ao redor de outro sob a influéncia de alguma
for¢a, chamado de forga gravitacional. Segundo as leis do movimento planetario de
Johannes Kepler, as orbitas sdo aproximadamente elipticas, embora os planetas proximos
ao Sol, ao redor do qual orbitam, tenham orbitas quase circulares. Isaac Newton e Albert
Einstein contribuiram também nas definigdes dos tipos e caracteristicas de orbitas. Dentro
de um sistema solar, os planetas, asteroides, cometas e outros objetos de menor tamanho
percorrem orbitas aproximadamente elipticas ao redor do Sol, enquanto as luas e outros
satélites fazem o proprio ao redor dos planetas. Seja qual for a orbita seguida pelo objeto,
o corpo ao redor de que descreveu sua trajetdria se encontra situado no foco da conica
descrita, de modo que sempre podem definir-se dois pontos singulares, como o de maior
afastamento ou apoastro, e o de maior aproximagao ou periastro. Nas figuras a seguir,
pode-se conferir os tipos de orbitas classificadas como: eliptica, hiperbdlica e parabdlica.
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Figura 2: Orbita eliptica Figura 3: Orbita hiperbélica Figura 4: Orbita parabdlica
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2.1 Conceito de orbita

Sao dois objetos ou corpos que com massa “M “e “m” no espago, sdo atraidas uma na dire¢ao da
outra de acordo com a equagdo da figura 5. A for¢a F ¢ aplicada em cada uma das massas, uma
na direcdo da outra, ambas iguais em modulo. G ¢ a constante de gravitacao universal com o

valor 6,67x10!! m’kg’'s, “r” ¢ a distAncia entre as duas massas. Equacdo da forga entre corpos:

G.M.m . . ,
Fym= — .a,. Um modo de representar o conceito de orbita, ¢ amarrar um peso na

r2
extremidade de uma linha e gira o peso mantendo a outra extremidade fixada num ponto de modo
que forme o centro de uma projecdo de circulo. Observe que ha um equilibrio entre a forca
centrifuga que tende afastar o objeto para manter a dire¢ao original de deslocamento e a forga que

segura a bola através do fio.

. x x Fi 6: tagéo d ito de orbita.
Figura 5: representacdio da equacéo. igura 6: representagéo do conceito de orbita

2.2 Classificacao das orbitas
Existem diversas classificacdes de orbitas e na tabela abaixo, seguem atributos de algumas

orbitas.
Tabela 1: altura e periodo orbital de cada tipo orbital.

Tipo Altitude Periodo orbital Velocidade
GEO 35786 km 86164s (24h) 3km/s
LEO 160km a 2000km 90-12min 6,9 — 7,5km/s
Orbital Polar 200km e 1000km De 1 a 2 horas 35000 km/h
Orbita heliossincrona 600km e 800km 24h Orbita circular: 7,8 a 6,9km/s.
Orbita eliptica: 8,2 a 6,5km/s.
MEO 2000 a 35000km 12h -
HEO Acima de 36000km 24h -
Orbitas excéntricas 500km a 2000km - -
GTO 35786km - -

As orbitas LEO, MEO, GEO, Polar e heliossincrona sdo orbitas circulares; enfatizando que a
Polar tem uma inclinagdo ao redor 90° a partir do Equador passando pelos polos. A
heliossincrona € um particular orbita polar na qual o plano da orbita mantém um angulo constante
em relagdo ao Sol. Para uma dada inclinagdo deve-se adotar uma altitude especifica que garanta a
propriedade requerida. Outro ponto muito importante para a classificacdo das orbitas, sdo os
termos “Perigeu” que ¢ o ponto da orbita mais proximo da Terra. E o “Apogeu” que ¢ o ponto
mais distante. Para conhecimento, a orbita geoestacionario ¢ o mais utilizado para satélites.
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Figura 8: Classificacdo das orbitas
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Figura 9: Orbita geoestacionaria Figura 10: Orbita polar

Para se calcular a velocidade orbital usa-se geralmente a seguinte equagdo: v = ’2 (% + €),

onde: v ¢ a velocidade orbital que deve ser calculada; | € o parametro gravitacional padrao;
r € a distancia entre o corpo que orbita e o corpo que esta sendo orbitado; € € a energia orbital
especifica.

2.3 Caracteristicas das orbitas

As orbitas tem uma relagdo do empuxo com a geometria da orbita e Lei da gravitagdo universal.
A orbita tem uma relagdo com o empuxo, for¢a gravitacional e forca centrifuga o que define o
tipo de orbita, podendo ser circular, parabola e hipérbole. Sendo o impulso — uma grandeza fisica
que mede a mudanga da quantidade de movimento sofrida por um corpo sobre o qual atua uma
forca (F) durante um intervalo de tempo (At), uma grandeza vetorial. Para produzir uma
velocidade de rotacdo ao redor da Terra (tangencia). A lei da gravitacdo universal diz que duas
particulas quaisquer do Universo se atraem gravitacionalmente por meio de uma forca que ¢
diretamente proporcional ao produto de suas massas e inversamente proporcional ao quadrado da
distancia que as separa. Se os corpos ndo sao de particulas ou ndo podem ser considerados como
pontos materiais, a distancia estabelecida entre elas deve ser medida em relagdo ao centro de
massa delas, ou seja, pontos onde pode-se supor que estd concentrada toda a massa do corpo ou o
sistema de corpos. As Figuras 5 e 6 demonstram a teoria da Lei.

2.4 Campo gravitacional
Campo gravitacional ¢ definido como a area que sofre algum tipo de alteracdo causada por corpos
que possuem massa, ou seja, quando dois corpos sdo atraidos por conta da massa que existe entre
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eles, a regido dessa interagdao leva o nome de campo gravitacional. Além disso, os corpos sao
atraidos pelo que chamamos de forga gravitacional. Dessa forma, o campo gravitacional pode ser
definido como a regido de perturbacdo gravitacional causada pelo encontro de massas. Um
exemplo ¢ a atracdo que o Planeta Terra exerce sobre os corpos localizados na superficie ou,
ainda, a atragdo existente entre o Sol e os planetas que estdo na sua orbita. Dessa forma, existe
uma formula para que o campo gravitacional seja calculado ligada a Lei da gravitagao universal.

Figura 11: matéria atrai matéria com uma forga diretamente proporcional ao produto de suas
massas e inversamente proporcional ao quadrado da distancia entre elas.

Para manter a atragdo de uma massa com a outra, deve ser considerado a Energia Potencial
Especifica do Campo Gravitacional e Energia Cinética Especifica do objeto introduzido no
campo, para que o objeto permanega na atragcdo equalizada, evitando dela ser atraida ao centro do
corpo central. Com o complemento de outras equacdes pode determinar a orbita circular, eliptica,
paréabola e hiperbdlica.

2.5 Elementos orbitais

Os elementos orbitais sdo parametros e atributos que caracterizam o meio de definir a orbita
desejada para o objeto. Importante conhecer alguns termos desses elementos: Semieixo maior
(“a”), Excentricidade (“e”), Anomalia verdadeira (“v”), Inclinacdo (i), Ascensao reta do nodo
ascendente (“Q”) e Argumento do Perigeu (“©”); esses elementos podem ser verificados nas
proximas figuras.

T _ ™
‘a 1\ e=0 girculo P =3
apogeu | : e perigeu €< Elipse
\ ¢=1 Parabola
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Figura 12: semieixo e excentricidade. Figura 13: Anomalia verdadeira.
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Figura 15: Ascensao reta do nodo ascendente. Figura 16: Argumento do perigeu.

Para os elementos acima, considerar: Anomalia verdadeira considerar 0°< v<360 °; Ascensdo reta
do nodo ascendente 0°< Q <360 °; Argumento do perigeu 0°< ® <360 °.

2.6 Visibilidade da Estacao

A visibilidade da estag@o para um satélite numa determinada orbita ¢ descrita pela area de alcance
visivel da estacdo em solo relacionado pela linha do horizonte ou de elevagao de 5°, isso descreve
um circulo ao redor da estacdo no qual ¢ interceptado a cada passagem do satélite por sua orbita.

2.7 Férmulas simplificadas dos elementos orbitais
Existe uma tabela para definig¢do e célculo dos elementos orbitais, podendo ser consultado em
literaturas sobre isso.
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Figura 19: tabela de férmulas simplificada.

2.8 Manobras orbitais

E o uso de sistemas de propulsio auxiliar, para alterar a orbita de um satélite, uma sonda ou uma
espaconave. Para realizar uma manobra orbital existem vdrias teorias matematicas para efetuar,
uma delas que ¢ a mais utilizada é a “transferéncia Hohmann”. Em astrodinamica, a orbita de
transferéncia de Hohmann ¢ uma oOrbita eliptica usada para transferir um veiculo entre duas
oOrbitas circulares de diferentes altitudes no mesmo plano geométrico. A manobra orbital para
executar a transferéncia de Hohmann usa dois impulsos: um para transferir a espagonave para a
orbita de transferéncia e um segundo para sair dela. Esta manobra foi batizada em homenagem a
Walter Hohmann, cientista alemao que publicou uma descri¢do desta manobra no seu livro Die
Erreichbarkeit der Himmelskorper (A acessibilidade de Corpos Celestes). Hohmann foi em parte
influenciado pelo autor de ficcdo cientifica alemdo Kurd Lasswitz e seu livro de 1897, Two
Planets.

2.9 Perturbacdes e seu efeito nas orbitas

Ao conceber um objeto ou um satélite numa orbita deve ser considerado e analisado fatores que
contribuem para que esse objeto ndo entre na orbita € nem consiga funcionar. Esses fatores sao
denominados como perturbagdes e que causam em efeito nas orbitas. As perturbagdes conhecidas
sdo: arrasto atmosférico, efeito do achatamento terrestre, gravitacional do Sol e Lua, e pressao de
radiacdo solar (direta e albedo). Arrastamento atmosférico, em aerodindmica, ¢ a for¢a de friccao
que atua sobre o foguete ou satélite, cuja principal causa ¢ a friccdo entre as moléculas do ar e a
superficie do foguete que requer energia adicional durante o langamento. O efeito achatamento
terrestre esta relacionado com a forma do planeta Terra, que ndo ¢ uma esfera perfeita, por ter
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uma forma irregular, conhecida como “achatada”, isso compromete o campo gravitacional o qual
a trajetoria da orbita deve ser compensada por meios de célculos ou pardmetros adicionais para
que o objeto satélite tem que efetuar corregdes de orbita. A gravidade do Sol e da Lua afeta o
termo potencial gravitacional da orbita devido a proximidade de outros corpos massivos. A
pressao de radiagdo € a pressdo exercida sobre certa superficie devido a incidéncia de uma onda
eletromagnética. Isto ocorre em decorréncia de uma onda eletromagnética possuir momento
linear e massa, apesar de possuir massa de repouso igual a zero. Calculando-se a razdo entre a
forga atuante sobre a superficie e a area total de atuagdo encontra-se a pressao de radiagao.

2.10 Insercao orbital
Orbita de inser¢do ¢ uma manobra realizada por uma espagonave interplanetaria, para permitir
que a nave seja capturada pela orbita de um planeta, ou outro astro, tal como a lua.

2.11 Projecio das Orbitas

A projecao orbital ¢ o mapeamento da trajetoria do Satelite numa orbital sobre o planeta terra,
porém em modo planificado, podendo ser determinado através de equagdes encontradas em
literaturas especificas de astrofisica, astronomia e aeroespacial. Com esse recurso ¢ possivel
mapear a projecao do objeto sobre o planeta terra em fungdo do tempo.

Tracking Viewer i b3
180 | | +180

;zad- Swp [0 () Longhuds[ 2514 ) Adeuth [7057 1)
» Latiude [“6112 ) Elevabon[ 2025 1)
Tee [1333707715 112000 (UTC)  SeleetStaben [3covas =] pnvude [7%45 km) Renoe [crasa7 m)

Figura 20: Sol-sincrona, exemplo CBERS.

2.12 Posicionamento dos Satélites

Os satélites sao desenvolvidos e projetados em fun¢do dos requisitos (Moes) estabelecidos pela
missdo. Com isso, cada satélite, tera as suas caracteristicas funcionais e operacional, que sera
composto pelos componentes e configuracdes determinados pela sua arquitetura de projeto,
especificadas para a missdo, porém ¢ devido considerar o ambiente de lancamento e o
posicionamento em orbita para que o Satelite especifico, cumpra a sua missdo. O langamento de
satélites ¢ um dos momentos mais importantes de atencdo para a missao devendo ser avaliado
cuidadosamente o ambiente de langamento, ndo desmerecendo o mesmo cuidado para as demais
etapas do ciclo de vida da missdo/projeto e mencionando sobre os satélites de tamanhos médios e
grandes, atualmente eles sdo desfavoraveis, por serem grandes e pesados o que compromete a
necessidade de um langador de maior capacidade e o custo disso fica para um “patrocinador”; ao
contrario dos cubsats ou nano satélites, por serem bem menores, um lancador pode lancar uma
quantidade maior, com diversas caracteristicas de missdes o que atrai o interesse de varios
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empresas e agéncias espaciais para aproveitar o lancamento, o que resulta na divisao dos custos
de lancamento. Sobre o ambiente de langamento, os satélites devem ser capazes de resistir as
intempéries previstas em projeto pela missao, tais como: as vibragdes mecanicas provocados pelo
sistema lancador, as diferencas de temperatura no ambiente terrestre e em orbita, campo
magnético que afeta os sistemas eletronicos, campo gravitacional, a radia¢do solar, resisténcia do
ar, e outros efeitos que acarretam e devem ser analisados e considerados no projeto de um
Satelite. Os satélites, conforme a missdao, sdo posicionadas em trés diferentes orbitas e com
velocidades aproximadas respectivamente: Geoestacionaria, com altitude acima dos 30.000km,
utilizado geralmente para telecomunicagdes, com velocidade de aproximadamente 11.000 km/h;
Orbita polar, utilizada para mapeamento, com altitudes de 800 km e velocidade aproximada de
26.800 km/h; Orbita inclinada, utilizados geralmente para meteorologia, com altitudes de até
1000m, nessa os satélites utilizados possuem velocidade de 27.800 km/h. Os satélites de modo
geral tem suas concepgdes preparados para suportar as condigdes de langamento e operacional em
orbita, porém, quando completam a sua missdo, conforme o seu ciclo de vida, eles sdo
programados para fazerem a reentrada na orbita terrestre com o objetivo de incinerar, porem 0s
cubesats por serem menores de 10 cm3 convencionados como 1U a 6U, pela sua densidade e
tamanho que ndo comporta geralmente os cilindros de gés para manobras, eles ndo fazem a
reentrada o que acaba gerando lixo espaco, pois ficam “flutuando” e formando uma nuvem de
destrogcos ou sucatas de cubesats que gera preocupagdo para toda comunidade aeroespacial por
comprometer outros futuros lancamentos de missoes.

3. Missao

A missdo ¢ o proposito, o objetivo, estabelecido pelos interessados (stakeholders) para o sistema
a ser desenvolvido. Considera utilizar satélites ou outros artefatos colocados no espaco como um
dos meios para atingir o objetivo. Os requisitos de missao selecionados como desempenho chave
parametros (KPPs), critérios de aceitacao chave ou medidas de eficacia (MOEs). As organizagdes
normalmente usam um ou mais desses termos para sua missao essencial requisitos. Esta
terminologia variada e inconsistente as vezes apresenta problemas de comunicacdo entre as
organizacdes. Normalmente existem trés para sete deles, representando as expectativas
"sagradas" das partes interessadas. Por exemplo, os principais critérios de aceitacdo do Programa
Apollo foram: a) Colocar um homem na lua; b) Devolva-o em segurancga a terra; c) Até o final da
década. Apollo teve muitas partes interessadas importantes e requisitos da missao, mas esses trés
"sagrados" os requisitos da missdo forneceram o foco necessdrio e conduziram ao comércio
inevitavel estudos e compensagdes. Todas as principais partes interessadas devem concordar com
esses KPPs ou MOEs no inicio da vida de um projeto, porque estes sao os poucos critérios
selecionados, criticos e ndo negocidveis que a solugdo deve satisfazer para ser aceitavel. Eles
representam o absolutamente critico subconjunto de recursos e caracteristicas mensuraveis e
observaveis que a solugdo deve atender. O desenvolvimento de KPPs, MOEs ou critérios-chave
de aceitacdo ¢ um processo de conjunto esforco entre o engenheiro de sistemas e as principais
partes interessadas. Desde que eles implicam inerentemente a aceitagdo do usuério, devemos ter
um bom entendimento da empresa ou missdo para sintetiza-los com eficacia. Esta sintese ¢
dificil, mas nos permite distinguir uma necessidade de um desejo, e focar o esfor¢co de
desenvolvimento e recursos em conformidade. O Departamento de Defesa [OSD (AT&L), 2006]
define os KPPs nas capacidades iniciais documentam e os valida nas capacidades documento de
descri¢cdo. Definir KPPs muitas vezes requer a colaboragdo de varias partes interessadas, mas €
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fundamental para fornecer foco e énfase em programas de desenvolvimento complexos de varios
anos, agéncias e centros (dentro da NASA). Os requisitos da missao sdo validados para garantir
"corre¢do". Uma maneira de fazer isso € com um conceito de operacdes (Conops). O conceito de
operacdes reflete o "tal como esta" ambiente e ajuda a visualizar o ambiente desejado e a missao,
juntamente com os conceitos do sistema que estdo sendo propostos e avaliados. Permite-nos
visualizar o ambiente operacional em func¢ao dos cendrios operacionais necessarios, o contexto do
sistema de interesse € 0s conceitos de sistema propostos.

4. Conclusao

Como revisdo bibliografica e consolidagdo dos conceitos e fundamentos sobre orbitas terrestres e
Missao, foi registrado nesse artigo de forma simples e resumida para facilitar a compreensdo e o
entendimento para ser adotado no desenvolvimento de satélites e ou sistemas. Foi revisitado os
principais termos, nomenclaturas, caracteristicas e defini¢des técnicas para uma introducdo a
tecnologia de satélites ¢ missdes. E relevante compreender que o artigo foi descrito a nivel macro
no qual o estudante ou pesquisador, devera aprofundar a pesquisa nas referéncias citadas para
obter maiores detalhes sobre o fundamento ou conceito que for analisar.
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