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RESUMO

Este trabalho, iniciado em 1° de Dezembro de 2011, tem como objetivo estudar a
modelagem e a simulacdo do agendamento e despachamento de manobras espaciais por
tempo e por eventos. Usualmente, um satélite artificial necessita ser manobrado para que
possa atingir sua Orbita final e realizar sua missdo, apds ser colocado em uma Orbita inicial.
Esta tarefa é realizada por estacbes de rastreio no solo. Elas planejam tais manobras
espaciais e enviam-nas para o satélite executa-las. Para isto, as estacdes de rastreio no solo
estabelecem o contato com o satélite quando ele passa sobre a regido de visibilidade de suas
antenas. Os sinais transmitidos pelo satélite sdo captados pela antena estabelecendo um
enlace descendente de comunicacdo e telemetria que revela o estado atual de
funcionamento do veiculo. Uma vez estabelecido o enlace descendente, a estacdo cria
também um enlace ascendente que é utilizado para o envio de telecomandos e a execucdo
de medidas de rastreio (distancia e velocidade). Baseadas nestas medidas, as manobras
espaciais sdo calculadas e telecomandos podem ser enviados para o planejamento
(=agendamento) e execuc¢do (=despachamento) de tais manobras espaciais visando atingir a
oOrbita final. Estes telecomandos serdo executados com base nas medidas de tempo
disponiveis a bordo; ou em sinais ldgicos denotando a ocorréncia de eventos internos ou
externos ao satélite. Neste trabalho se iniciou o estudo do agendamento e despachamento de
manobras espaciais por tempo e por eventos e foi apresentado um algoritmo correspondente
para que no proximo trabalho seja realizada a modelagem e simulacdo do agendamento e
despachamento da Transferéncia de Hohmann por tempo e eventos. Posteriormente, 0
trabalho pretende apresentar a modelagem e simulacdo do agendamento e despachamento
de uma sucessdo de manobras espaciais mais realistas de satélites como os do INPE e
analisar os resultados obtidos. A ferramenta utilizada para esse estudo € o software Orbiter.
Este é um software livre de programacdo, modelagem e simulagdo tridimensional de v6os
espaciais, e foi desenvolvido para especialistas e leigos melhor compreenderem o0s
conceitos envolvidos em um voo espacial real. Este trabalho estd em andamento; mas os
resultados preliminares sugerem que o software Orbiter tem potencial para: 1) realizar com
precisdo e credibilidade a programacao, modelagem e simulagédo visual das manobras em
questdo; 2 nos permitir calibrar as manobras visando realiza-las com éxito e ndo perder o
satélite; 3) até prever algumas das falhas que podem vir a ocorrer nas manobras e assim
corrigi-las, sempre que possivel.
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1. Introducdo

1.1. Objetivo

O objetivo deste Trabalho de Iniciacdo Cientifica é estudar o problema da
modelagem e simulacdo do agendamento e despachamento de manobras espaciais por
tempo e por eventos e mostrar a importancia da modelagem e simulagédo antes da realizacao
de manobras em satélites. Isso sera feito através da modelagem e simulacdo do
agendamento e despachamento da correcdo dos movimentos de um satélite como os do
INPE [1-4; 7-14]; e da discussdo das sequéncias de simulacdo do agendamento e
despachamento nos ambientes de software Orbiter [5, 6] e, talvez, SimProcess/SimScript
[15] e ProModel [16].

1.2. Motivacéo

Durante a Guerra Fria, a URSS e os EUA, as duas superpoténcias da época,
iniciaram uma competicdo pela supremacia da tecnologia espacial, conhecida como Corrida
Espacial. Tal competicdo nos proporcionou grandes avancos na exploragdo espacial. A
Unido Soviética foi o primeiro pais a colocar um satélite em Grbita no espaco, o Sputnik,
em 04/10/1957. A partir de entdo, varios outros satélites foram postos em 6rbita com
diferentes funcbes: sensoriamento remoto, coleta de dados, previsdo do tempo,
comunicacgéo e outros.

Os satélites em Orbita necessitam ser controlados de forma que permanegam
em suas Orbitas, ou sejam transferidos para outras 6rbitas, a fim de realizar suas missoes.
As estacOes terrenas sdo as responsaveis pelas atividades de controle em Orbita, planejando
e executando manobras.

A modelagem e a simulacdo de manobras orbitais sdo frequentemente utilizadas
para a realizacdo dessas atividades, pois permitem: 1) inferir o comportamento mais
préximo do real do sistema analisado; 2) prever possiveis falhas que possam ocorrer nas

missOes; e 3) corrigi-las sempre que possivel.



2. Historico

Este Projeto de Iniciacdo Cientifica foi iniciado em 1° de Dezembro de 2011 sob a
orientagéo do Dr. Marcelo Lopes de Oliveira e Souza. Durante o0 més de janeiro de 2012 foi
realizado o inicio do estudo da apostila de Introducdo a Dinadmica Orbital e outras
semelhantes [1-4]. Entre o periodo de Fevereiro até Julho de 2012, foram iniciados o estudo
das ferramentas do software Orbiter e sua linguagem de programacéo [5-6] e das demais
referéncias bibliogréficas sobre 1) manobras orbitais e agendamento e 2) despachamento de

manobras orbitais [7-14].



3. Fundamentacdo Teodrica

3.1. Introducéo a Mecanica Orbital

A Mecénica Orbital é o estudo do movimento de corpos celestes artificiais, como
satélites artificiais e veiculos espaciais sob a acdo de forcas gravitacionais, de arrasto
atmosférico, pressdo de radiacdo solar, forcas eletromagnéticas, entre outras.

Com base nas observac6es de Tycho Brahe, Johannes Kepler reformou radicalmente
0 modelo copernicano ao identificar empiricamente suas trés leis que descrevem o
movimento dos planetas. Tais leis, entdo, forneceram umas das bases para Isaac Newton
formular a Lei da Gravitacdo Universal, definindo os processos fisicos que governam esse
movimento.

Kepler, a partir de estudos do movimento eliptico e da equacao da elipse, determinou
relagbes geométricas do movimento eliptico, apresentadas na Figura 3.1. Elas séo: r, = raio
do perigeu, r, = raio do apogeu, f = anomalia verdadeira, a = semieixo maior, u = anomalia
excéntrica e b = semieixo menor. E deduziu, a partir da equacdo da elipse, que quando a
anomalia verdadeira ¢ f = 0° o satélite estd no ponto da trajetéria mais proximo da Terra

(perigeu) e quando f = 180° no ponto mais distante (apogeu).
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Figura 3.1: RelagBes geométricas do movimento eliptico.



A equacdo de Kepler fornece uma relagdo entre a anomalia excéntrica e o tempo.
Atraveés dela, é possivel localizar a posicao do satélite em um determinado instante. Outra
contribuicdo importante foi a definicdo de dados matematicos que permitem determinar as
Orbitas dos satélites. Estes dados constituem um sistema de coordenadas que posicionam

completamente o satélite e sua Orbita. Veja a Figura 3.2 abaixo:
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Figura 3.2: Elementos orbitais classicos. Fonte: Aula 05 — Mecanica Celeste; Disponivel

em: http://www.fis.unb.br/plasmas/aula05.pdf

Os elementos orbitais classicos sao:
1. Semieixo maior (a): define a dimensdo da érbita.

Excentricidade (e): define o tipo da érbita.
2. Inclinacdo (I): angulo entre 0 momento angular orbital e o versor k.

3. Longitude do nodo ascendente (€2): angulo, no plano fundamental, entre o versor i e

a direcdo do nodo ascendente.

4. Argumento do pericentro (w): angulo, no plano da orbita, entre o nodo ascendente e
a direcdo do pericentro.

5. Tempo de passagem pelo pericentro (T): instante em que 0 corpo retorna ao
pericentro.


http://www.fis.unb.br/plasmas/aula05.pdf

3.2. Manobras Orbitais

De acordo com Prado [7], ha trés tipos basicos de manobras, a saber:

1) Transferéncia Inicial
Um satélite artificial é geralmente colocado pelo veiculo lancador em uma
orbita inicial de baixa altitude (Orbita de Estacionamento); e, a partir dai, o
mesmo deve ser elevado a sua 6rbita final com recursos proprios. A primeira
manobra serd colocar o satélite em uma érbita proxima da nominal, através da
alteracdo de alguns ou de todos os seus elementos orbitais. Essa primeira fase
sera chamada de “transferéncia inicial”.

2) Refinamento Final
Uma vez que o satélite se encontre em uma Orbita proxima da nominal, passa-se
a fase seguinte da missdo, que consiste em aplicar pequenos impulsos até que a
Orbita nominal seja satisfatoriamente atingida. Aqui sdo feitas alteragdes no
semieixo, excentricidade e, em alguns casos, no plano orbital. Essa segunda fase
sera denominada de “refinamento final”; e ela tem, como diferenca principal em
relacdo a anterior, o fato de as amplitudes das manobras serem muito menores.
Vale a pena enfatizar a necessidade dessa etapa para o atendimento das
especificacbes de um satélite de sensoriamento remoto, pois é preciso que a
posicdo relativa entre o Sol, a Terra e 0 satélite garantam heliossincronismo
(para garantir condi¢bes de iluminacdo constantes na regido observada). E
preciso também levar em conta que, para garantir a repetibilidade (isto e,
garantir que o satélite passe pelo mesmo ponto da Terra ap0s um certo nimero
de drbitas), é necessario impor certas restri¢cdes aos valores do semieixo maior.

3) Correces Periddicas
Porém, uma vez atingida a orbita nominal, forcas e torques perturbadores
indesejaveis, como o arrasto atmosférico, a ndo esfericidade da Terra, as

influéncias gravitacionais de outros corpos (principalmente a Lua e o Sol), a
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pressdo da radiacdo da luz solar, etc, fazem com que a Orbita se desvie
lentamente da nominal e, de tempos em tempos, se faz necessaria a execucao de
manobras de correcdo. Essa terceira fase consiste em leves alteracdes dos cinco
elementos orbitais e durara enquanto houver combustivel, ap6s 0 que a misséo
estara terminada.

Neste trabalho, a principio, vamos dar um enfoque as manobras de transferéncia
inicial. Existem varias formas de se transferir um satélite de uma orbita para a
outra, mas 0s modelos classicos sdo todos baseados nos modelos de propulséo
com empuxo infinito, como a Transferéncia de Hohmann e a Transferéncia Bi-

Eliptica Tri-Impulsiva.

3.2.1. Transferéncias Orbitais

e Transferéncia de Hohmann
E uma transfereréncia bi-impulsiva entre 6rbitas keplerianas circulares e coplanares,

e 6tima apenas quando r;/ro< 11,93876 (Figura 3.3). E segue 0s seguintes passos:

1) Na orbita inicial, um impulso AV, € aplicado na direcdo do movimento. Com esse

impulso o veiculo entra em uma Orbita eliptica com periapsis ro € apoapsis r;

2) O segundo impulso AV¢ é aplicado quando o veiculo estd no apoapsis e esse

impulso circulariza a 6rbita no raio final desejado.
AV(

Orbita
Final

Orbita
inicial

Orbita de
transferéncia

Figura 3.3: Transferéncia de Hohmann. Fonte: Santos (2005) [10].
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As magnitudes desses impulsos e o tempo de transferéncia sao dados por:
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e Transferéncia Bi-eliptica Tri-impulsiva
Caso a Transferéncia de Hohmann ndo seja 6tima devido a razdo (ri/r,) > 1.93876
entre Orbitas circulares e coplanares, a transferéncia bi-eliptica com trés impulsos pode

apresentar um menor AV. Os passos para essa transferéncia, mostrados na Figura 3.4,

podem ser encontrados em Prado (1989) [7].

1) O primeiro impulso AV é aplicado na érbita inicial para colocar o veiculo espacial
em uma Grbita com periapsis ro € apoapsis ry (ry > ro);

2) Quando o veiculo estiver no apoapsis, aplica-se o segundo impulso AV; para
aumentar a altura do periapsis para r ;
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3) Enfim, aplica-se o terceiro impulso, na dire¢do oposta a0 movimento e com
magnitude AV: quando o veiculo espacial estd no periapsis e esse impulso

circulariza o veiculo em sua orbita final desejada.

AV

AVy

AVy

Figura 3.4: Transferéncia Bi-eliptica Tri-impulsiva. Fonte: Santos (2005) [10].

Os impulsos AVy, AV; e AV¢ e 0 tempo At de transferéncia sdo dados pelas seguintes

equacdes:
| 2r \
AV, =g, |———1|
Vit )
5 s
AV, =| |——2 2 |
1 . AT
q\qul(';_j‘-i_';l) Vn(i+n)
-}if —l.\ll
‘ | A
\11 +7 )

ﬁf=ﬁ(‘\,{"h 1)+l +r, )3)
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Onde:

gp= sinal (r;— 1)

g¢= sinal (r; —ry)

13



4. Metodologia Aplicada

4.1. Estudo do Agendamento e Despachamento de Manobras Orbitais

Segundo Rodrigues [9], as atividades de operacdo de satélites artificiais podem ser
comandadas por centros de controle terrenos (Figura 4.1) denominados estacGes de solo.
Todas as acOes de controle sdo planejadas, coordenadas e executadas por essas estagdes.
Planejar e executar, neste caso, € 0 mesmo que agendar e despachar.

As estacdes possuem antenas e outros equipamentos necessarios para estabelecer a
comunicacdo com os satélites monitorados. Quando o satélite se encontra sobre a regido de
visibilidade dessas antenas, os sinais de telemetria enviados pelo satélite sdo recebidos,
analisados e armazenados com o auxilio de softwares. As estacfes também enviam
telecomandos e executam as medidas de localizacdo do satélite em tempo real. Para que
estas atividades sejam realizadas de forma satisfatoria € muito importante que seja feito um

minucioso planejamento (agendamento) e uma cuidadosa execugéo (despachamento).

Figura 4.1: Estacdo de Rastreio de Cuiaba.

14



4.1.1. Sequéncia para o Agendamento e Despachamento de Manobras Orbitais

Com base no estudo do artigo do Dr. Hélio Koiti Kuga aplicado ao satélite CBERS 1
do INPE [12], e no trabalho realizado, anteriormente, por Mary Ellen Rodrigues sobre este
tema [9], a sequéncia para o agendamento e despachamento de manobras orbitais segue 0s

seguintes passos:

Passo 1: As manobras sdo planejadas e desenvolvidas nas estacBes terrenas, também
conhecidas como estagdes de solo;

Passo 2: Depois, elas sdo ordenadas e organizadas de acordo com a necessidade de

execucdo de cada uma delas;

Passo 3: A seguir os dados sdo enviados, um por vez, ao satélite, porém cada um contendo
muitas informacg6es. Ao chegar ao satélite, eles sdo armazenados para serem executados

(despachados) segundo o planejamento (agendamento);

Passo 4: Depois da execucdo dos dados telecomandados, a estacdo confere os dados de
telemetria que revelam o estado atual de funcionamento do satélite a fim de analisar 0s

resultados da missdo;

Passo 5: Todos os arquivos historicos de missdo sdo armazenados em bancos de dados para

uma posterior analise.

4.2. O Software Orbiter

O Orbiter é um software livre de simulagdo tridimensional de vdos espaciais. Tal
software permite-nos observar fielmente certos fenémenos fisicos, tais como a gravidade,
perturbacdes atmosféricas, atracdo gravitacional dos planetas, etc. E possivel dentro do

ambiente do software Orbiter incluir e modificar espaconaves e satélites, de modo a

15



fornecer um leque consideravel de opgdes de simulagdo. A interface de programacdo nos
garante precisao nas simulagdes e os voos podem ser gravados para revisao posterior.

A Figura 4.2 mostra o menu inicial do software Orbiter 2010:

Orbiter Launchpad

ORBITER2010

SPACE FLIGHT SIMULATOR

Scenarios | Simulation scenarios Start paused
F'arameters| % (Currertt stats) Cortaing the latest P
" ®F Orbiter - First mission simulation state.
Wigual effects |

#§ Orhiter - First mission - Cpia
Madules | | | 3 2010 Edition
— 1| | ] Checklists
ﬁl [ Delta-glider
Ju:u_l,lstiu:kl ] Demo
— 1| | [C] Dragonfly
 —7 71 | [C] Mavigation
About Elrl:uiterl [ Playback.
— || ] Quicksave
[ Satellites and Probes
[ Shuttle-,
[ Space Shuttle Atlantis
[ Space Stations
[C The Solar System

Extra |

[ Tutorials
] Views
| Save cument .. || Clear guickzaves | Info
[ Launch Orbiter l | Help | | E wit |

Figura 4.2: Interface Inicial do Software Orbiter 2010.

Para nos familiarizarmos com o software Orbiter executaremos alguns exemplos
iniciais.
Exemplo 1: A principio, iremos usar uma espacgonave, a Atlantis, do software Orbiter para
realizar as primeiras manobras deste trabalho. Para abrir a interface de lancamento desta
espagonave, abre-se a pasta “Space Shuttle Atlantis” dentro do menu do software Orbiter , e

seleciona-se “Launch Orbiter”. Entdo, o simulador sera executado.
16



Em seguida, através do atalho de teclado F1, é possivel acessar o modo de cabine da
espagonave Atlantis, mostrada nas Figuras 4.3 e 4.4.

¥ Orbiter 2010
SRFCE EARTH
"'I""""'I'T'"”' g

T ' i ap
340 350 000 010 020 030 53.30 |u

0 ——————— 470

80— 80
e
. o® ) /

E nm;mu £

SEL MNU Ror ISRl SR N ot S W SEL

Figura 4.4: Modo de cabine da espaconave Atlantis em 2D.
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As Figuras 4.3 e 4.4 mostram as opgOes de visualizagdo das cabines virtuais da
espaconave Atlantis, alternadas pelo F8 do teclado. A primeira (Figura 4.3) é a visao
interior da espagonave, composta por botbes e por dois monitores multifuncionais (MFDSs);
a segunda (Figura 4.4) mostra apenas dois monitores multifuncionais. E possivel controlar
a espaconave manualmente através de comandos do teclado, do joystick ou utilizando os
botbes do console mostrado no modo de cabine tridimensional. Porém, o enfoque do
trabalho € na interface de programacdo que o software Orbiter possui, que nos permite fazer
simulacBes precisas e mais proximas da realidade do agendamento e despachamento de

manobras orbitais. Esta sera descrita a seguir.

4.2.1. Interface de Programacao

Através do comando de atalho Ctrl+F4, podemos selecionar a opcdo “Lua Console
Window” e apertar 0 botdo OK, o que nos abrird o console de programacédo do software

Orbiter, como se vé na Figura 4.5:

Orbiter 2010 5=

KiLL || HORzZ || PrRO || RETR || Naat Il NML || HOLD
ROT LVL GRD GRD | = ALT

Figura 4.5: Interface de Programacao do software Orbiter.
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A janela do console nos permite inserir os comandos para a simulacdo do v60 ou
entdo importar o algoritmo em questdo de um arquivo de extensdo “.lua” através do
comando run <local do script>. A linguagem de programacdo utilizada pelo software

Orbiter é a Lua, que é uma linguagem orientada a objetos, leve e reflexiva.

4.2.1.1 V6o de demonstracao

Podemos realizar uma simulacdo de voo pré-existente para esclarecer e ilustrar 0s
comandos do software Orbiter, utilizando-se do script “atlantis.lua”, como vemos na Figura
4.6:

COrbiter Console Ed

==== Qrhiter Terminal (Lua 5.
Type 'help()}' for help.

.
.2) ===

*

%run('atlantis/launch')
Space Shuttle Rtlanti= a=scent autopilot
Fun function 'launch()' to start
Glokal wariakles (can be adjusted before launch}):
vif: target spacecraft interface (default: current)
orbit alt: target altitude [m] (defanlt 300e3)
azimuth: launch azimuth [rad] (default: Y0*RAD)
%launch ()
Lscent autopilot initiated.
httached to: STS5-101
Launch azimuth: 90deg.
Target altitude: 300km
job id=1 (1 jobs)
initial pitch

setbank initiated (l180deg, tmax=300, tol=0)
job id=1 (1 jobs)

setyaw initiated (890deqg, tmax=500, tol=0)
job id=2 (2 jobs)
pitch T0

setpitch initiated (70deg, tmax=20, tol=0)
job id=32 (3 jobs)

Figura 4.6: Console de Programacao do software Orbiter executando a simulagéo.
O comando %run(‘atlantis/launch’) ira carregar o script “launch.lua”, presente no

diretério “Atlantis”. Ao carregar tal script, ainda ¢ possivel alterar determinadas variaveis

como a altitude da orbita, o angulo de langcamento, entre outros.
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O comando “%]launch()” ird entdo executar a funcdo “launch ()”, presente no script

“launch.lua”.

14 function launch

term. autopilot initiated )

Term. ched to: ..vif:get mame ()}

Term. azimath: ccAZimath*DEG. . "deg. ")

Term. altitude: ..orkit_altc* ko )

if vif:get_classname() ~= "Atlantis"' then
term.out {"=**= WALRNING Tnexpected ez=zel type'")
term.out (" %= ..wif:get classname())

end

ascent (vif)

if do_omsl=—trme then
oms burnl (vif,orbit _alt)
if do_omsZ=—trmne then

oms burn? (vif,orbit _alt)

end

end

atopilot.')

term.out{"Exit launch

Fu

end

Figura 4.7: Funcao ”launch()” a ser executada.

O script mostrado na Figura 4.7 segue uma sequéncia clara de execucéo de funcdes,
de modo a permitir que a espagonave entre em Grbita com a Terra. E possivel acompanhar
todo o trajeto da espaconave pelo software Orbiter o que facilita a compreensdo e a
correcdo de possiveis erros. Através dos comandos da linguagem Lua, é possivel otimizar a
simulacdo e introduzir fungbes que executam as ordens dadas de maneira precisa, o que faz
do software Orbiter ndo apenas um simulador preciso como uma ferramenta interessante

para o desenvolvimento de lancamentos e voos agendados.

4.2.2. LimitacOes do Software Orbiter

O software Orbiter possui certas limitaces devido a reduzida quantidade de corpos
celestes, ja que o sistema solar apresentado consiste no Sol, os oito planetas e suas luas
principais. Planetas-andes, asteroides e cometas ndo estdo incluidos no sistema solar junto

com o simulador, porém podem ser incluidos como “add-nos”. O software Orbiter foi
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designado, principalmente, para a simulacdo de vdo de Orbita de baixa altitude e espago
interplanetario. A simulacdo de véo atmosférico ndo é tdo boa quanto a de simuladores de
voo dedicados a tal tarefa, e o vbo interestelar ainda ndo possui muito suporte, 0 que pode
mudar no futuro.
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5. Conclusao

O objetivo deste trabalho foi iniciar o estudo da modelagem e simulacdo do
agendamento e despachamento de manobras orbitais por tempo e por eventos,
particularmente através do software Orbiter. Este trabalho ainda estd em andamento, mas
através do estudo das referéncias, da realizacdo dos exemplos e da analise de seus
resultados pode-se prever que apesar das limitacbes do software, na modelagem e
simulagdo do agendamento e despachamento de manobras orbitais, obteremos alta preciséo
nos resultados devido ao realismo que o software proporciona.

Posteriormente, com base neste programa, objetiva-se realizar a modelagem e
simulacdo do agendamento e despachamento da Transferéncia de Hohmann por tempo e

eventos, e depois de manobras em satélites reais, como 0 CBERS3 do INPE.
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