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RESUMO

Este trabalho consiste no estudo da variacao do posicionamento relativo de quatro
satélites que se agrupam sob a geometria de um tetraedro durante o movimento
orbital. Os satélites sao posicionados sobre a configuragdo admitida, considerando o
instante em que eles estarao em formagao. A partir de entao, o problema é analisado
com base na geometria da disposicao das espaconaves e os parametros orbitais sao
calculados e inseridos em um simulador de trajetérias espaciais, o Spacecraft Trajec-
tory Simulator (STRS), para testar e avaliar o movimento relativo dos corpos e os
instantes da formacao do poliedro regular. A deteccao da configuragdao no instante
em que os satélites estdo na formacao tetraédrica regular ¢ feita através de trés flags
detectores: i) baseado no médulo da diferenga com relagao a aresta nominal do tetra-
edro; ii) baseado no volume nominal para um tetraedro regular com as propriedades
geométricas consideradas; e iii) baseado na diferenga do posicionamento relativo dos
satélites no instante da formacao. Os flags possuem uma tolerancia, d, estipulada
conforme a necessidade e a precisao da missao, para cada um dos trés flags. O movi-
mento dos satélites é propagado por meio das equagoes nao lineares fornecidas pela
mecanica celeste, ja que as equacoes linearizadas de Hill, muito utilizadas em traba-
lhos relacionados as formacoes de satélites, nao consideram os efeitos perturbadores
em sua constituicao. Para o estudo da variagao do movimento relativo dos satélites
em Orbita, é considerado um erro na posi¢ao inicial do satélite que se encontra sobre
a Orbita eliptica, entdo o posicionamento dos quatro corpos é novamente propagado.
O problema também é generalizado, dentro das especificagoes admitidas para que a
formacgao ocorra sobre qualquer regiao da superficie da Terra, e um programa, o Spa-
cecraft Parameters Calculator (SPC), capaz de calcular todos os pardmetros orbitais
dos quatro satélites ¢ implementado. O problema deixa de ser tratado como um caso
ideal e a modelagem desta nova etapa admite quatro perturbacoes orbitais sendo
elas: 1) potencial gravitacional terrestre; ii) atragoes gravitacionais do Sol e da Lua;
iii) pressao de radiagao e iv) arrasto atmosférico. E admitido um sistema de controle
em malha fechada que visa minimizar os efeitos causados pelas perturbacoes. Os
resultados obtidos sao analisados, comparados e discutidos.

Palavras-chave: Constelacao de satélites. Formacao de voo tetraédrica. Movimento
relativo. Controle. Formacao orbital de satélites.
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A STUDY OF SATELLITES’ RELATIVE POSITIONING WHILE IN
A TETRAHEDRAL FLIGHT FORMATION

ABSTRACT

This work consists of a study of the relative position variation of four satellites
grouped in a tetrahedral geometry during orbital movement. The satellites’ arrange-
ment is calculated analyzing the problem through a geometric perspective, precisely
adjusting each satellites’ orbital parameters. Those parameters are inserted into a
spatial trajectory simulator, the Spacecraft Trajectory Simulator (STRS), to eval-
uate the bodies’ relative movement and the moments of a regular tetrahedron for-
mation. It is proposed a detection algorithm based on three flags, to enhance the
precision of a regular tetrahedron’s detection. These flags are based on the differ-
ence in relation to the tetrahedron’s nominal edge, the detection of the tetrahedral
formation volume and the difference between the tetrahedron’s edges. In addition,
a tolerance value is considered for each flag. The satellites’ movement is propagated
through nonlinear equations provided by celestial mechanics, once Hill’s equations,
commonly used in work related to satellites formations, do not consider disturbance
effects. For the study of the satellites’ relative movement variation, an initial posi-
tion error is assumed for the satellite in elliptical orbit, and then the movement is
simulated again. The problem is also generalized, according to the assumed specifi-
cations for the formation to occur over any region of Earth’s surface, and a software,
Spacecraft Parameters Calculator (SPC), able to determine each satellites’ orbital
parameters is implemented. Then, in the next phase of the study, the problem is no
longer considered an ideal case once four kinds of orbital disturbance are assumed
to affect the satellite’s movement, these disturbances are: i) Earth gravitational
potential; i) Sun and Moon’s gravitational attraction; iii) radiation pressure e iv)
atmospheric drag. A control system is considered to minimize these disturbances
effects. The results are analyzed compared and discussed.

Keywords: Satellite constellation. Tetrahedral formation flight. Relative motion.
Control. Satellite orbital formation.
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1 INTRODUCAO

Uma constelacao de satélites é um grupo de satélites artificiais trabalhando em
conjunto podendo estar em formacao de voo ou nao. O conceito de formagao de voo
da-se pelo fato de um conjunto de satélites, dois ou mais, disporem-se de tal modo
que o posicionamento relativo entre eles seja mantido ou que os mesmos obedecam a
determinada configuracao de voo ao longo da trajetéria. Entretanto, principalmente
para uma configuracao tetraédrica regular, esta nao é uma tarefa facil e, portanto,
para que seja implementada, uma malha de controle deve ser projetada a fim de
garantir que o movimento coordenado entre os elementos em formacao e a geometria
da constelacao ao longo da trajetéria seja mantida. Todavia, dentro dos conceitos
da mecanica classica e dos limites de engenharia da atualidade, uma configuragao
geométrica de satélites em formacao de voo mostra-se improvavel se a manutengao
do posicionamento relativo dos satélites for almejada durante toda a trajetoria dos

1mes1mos.

O conjunto de satélites é tratado a priori como um conjunto de pontos de massa
sob a acao de um campo central, sem a acao das perturbacoes orbitais, dispostos
numa configuragao geométrica voando em formagao. Essa simplificacdo possibilita
um estudo mais detalhado da ocorréncia desta formacao em lugares distintos, bas-
tando que uma andlise geométrica, do posicionamento preciso dos satélites, seja
realizada. A posteriori, os satélites deixam de ser pontos de massa e passam a ser
tratados como satélites, que possuem atuadores, que manobram, sob a acao de um
campo gravitacional e demais efeitos perturbadores. A pesquisa a ser desenvolvida

estd relacionada com a configuracao da formacao poliédrica regular dos satélites.
1.1 OBJETIVO

Este trabalho objetiva desenvolver um algoritmo capaz de posicionar uma constela-
¢ao de satélites em formacgao de voo tetraédrica, com o intuito de avaliar a evolugao
do posicionamento relativo entre eles. Para atender este objetivo, o trabalho sera

subdividido em trés fases de desenvolvimento:

e A formacgao de voo dos satélites é calculada com base na anélise geométrica
do posicionamento dos satélites em orbita da Terra, considerando os corpos
como pontos de massa, livres dos efeitos das perturbagoes orbitais, com o
intuito de se estudar e analisar a evolugao do movimento relativo entre os
corpos em funcao das érbitas adotadas e o desenvolvimento de flags capazes

de detectar a formacao do tetraedro regular nos instantes de apogeu e



perigeu da orbita eliptica;

e Os dados obtidos e as condigoes iniciais da fase anterior serao reaproveita-
dos. Porém, serd inserido um erro no posicionamento inicial do satélite Sy,
cuja trajetéria é uma elipse de excentricidade muito pequena. O problema é
generalizado de modo que a configuragao tetraédrica possa ser posicionada
sobre qualquer regiao da Terra. Nesta etapa, também sera desenvolvido
um software capaz de calcular os parametros orbitais dos satélites, dentro
de condigoes pré-estabelecidas. Esse software foi denominado de Spacecraft
Parameters Calculator (SPC);

e A terceira fase os satélites deixarao de ser considerados pontos de massa e
passam a possuir propriedades fisicas. Serdao implementadas perturbacoes
orbitais e um sistema de controle, ja existente no STRS, passara a coman-
dar os atuadores responsaveis pela minimizacao dos efeitos perturbativos,

que deterioram a formacao do conjunto de satélites.

1.2 APRESENTACAO DO PROBLEMA DA FORMACAO DE VOO

Formacao de voo se mostra um assunto complexo, pois os conceitos fundamentais
da fisica validos para um conjunto de aeronaves em voo nao se aplicam de forma
trivial & permanéncia constante de uma configuracao de satélites em formacao de
voo. De acordo com a mecénica orbital a forca gravitacional é central e, por isso nao
basta dispor os corpos num arranjo, cujo o movimento entre eles se da ao redor do
centro de massa destes, pois cada corpo individualmente estara sobre um plano que

contém o centro da Terra, por exemplo.

As perturbacoes orbitais dificultam, ainda mais, o posicionamento dos satélites, ja
que a trajetoria real se desvia da trajetoria nominal. Outro fato, é que cada satélite
se encontra em uma oOrbita diferente e isso pode desfavorecer a conjunc¢ao dos corpos
de forma periddica, pois os satélites estarao sujeitos a magnitudes diferentes de per-
turbagoes. Isso ocorre porque altitudes distintas favorecem, diferentemente, certas
perturbagoes. Por exemplo, um satélite que possui uma orbita mais baixa, relativo a
Terra, estara mais sujeito a agao do arrasto atmosférico e do potencial gravitacional
do que um satélite que se encontra em uma 6rbita mais elevada, considerando que

ambos possuam as mesmas caracteristicas fisicas.

As perturbacoes orbitais sao oriundas de muitas fontes, como, por exemplo, gravita-

cionais, devido a nao homogeneidade de distribuicao de massa da Terra e a influéncia



de outros corpos (Sol, Lua, Jupiter etc.), devido a pressao de radiagao solar, o albedo
e o arrasto atmosférico. As interagoes destas perturbacoes levam a deterioracao da

trajetoria do veiculo e podem ser responsaveis pela perda de uma missao espacial.

A Fase A trata da concepcao geométrica e das condigoes iniciais necessarias para
dispor os quatro satélites, inicialmente tratados como pontos de massa e livres de
efeitos perturbativos. Os satélites sao posicionados em uma geometria tetraédrica de
formacao de voo de modo que essa se repita periodicamente. Essa formacao ocorre ao
redor da Terra e a dinamica do movimento esta referenciada em um sistema centrado
na Terra. Os elementos orbitais dos quatro satélites sdo calculados e sdo inseridos em
um simulador dentro de um ambiente computacional. Este ambiente de simulagao é
conhecido por Spacecraft Trajectory Simulator (STRS) (ROCCO, 2008a) cuja versao
Constellation ¢é responsavel pela simulacao da dinamica do movimento orbital dos
quatro satélites da formagao. A versao Constellation do STRS, que é usada neste
trabalho, foi elaborada em 2008 e é um aprimoramento do programa Constellation
desenvolvido por ROCCO (2002) e utilizada por ROCCO (2003) e ROCCO (2013).
O posicionamento relativo dos corpos, durante a formagao do poliedro regular, é
analisado por um detector, o qual foi proposto com o intuito de indicar todas as vezes
em que a geometria tetraédrica regular for formada, dentro de tolerancias admitidas
de forma arbitraria, por meio de trés algoritmos de deteccao, todos baseados no
instante, em que hé ocorréncia de um tetraedro regular, isto é: i) diferenca com
relacdo a aresta nominal; ii) do volume nominal; iii) da diferenga entre as arestas.

A Fase A é organizada conforme ilustra a Figura 1.1.

Figura 1.1 - Organizacao das etapas da Fase A.

Fase A
Resultados
Sistema de referéncia Obtidos
1 Spacecraft Trajectory Simulator STRS
Posicionamento ‘ o
geométrico dos . Estimadores | | Controlador
sateiltes Sensores P Atuadores
Dinamica do
Célculo dos R e : Iflags
parédmetros orbitais —m—— 5 sinalizadores
: orbital
dos satélites

Fonte: Producgao do autor.



A fase B aproveita todas as condigoes e dados calculados e obtidos durante a Fase
A, porém atribui-se um erro na posi¢ao inicial do satélite S;. O erro consiste de
um valor de 100 m somado ao semi-eixo maior da oérbita desse satélite. Esse erro
foi inserido para avaliar se a formacao tetraédrica regular ocorreria periodicamente,
considerando as tolerancias atribuidas para a formagao, mesmo com a existéncia
deste erro. Os parametros orbitais sao novamente inseridos no simulador e a dina-
mica do movimento orbital dos satélites é propagada. O SPC é desenvolvido com
o objetivo de calcular os elementos keplerianos de todos os corpos dentro de uma
condicao inicial estabelecida. Os parametros calculados sdo inseridos no STRS. Isso
possibilitara que a formagao geométrica dos satélites seja posicionada sobre qualquer

regiao do globo terrestre. A ilustracao da Fase B é observada na Figura 1.2.

Figura 1.2 - Organizagdo das etapas da Fase B.

Fase B
Resultados
Obtidos
Dados obtidos durante a Spacecraft Trajectory Simulator STRS
Fase A + erro atribuido ‘ o
na posigao inicial de S, i Estimadores | | _ Controlador
Sensores P Atuadores
Dinamica do Fi
imento lags
Spacecraft Parameters movmen sinalizadores
Calculator SPC izl

Fonte: Producao do autor.

Diferentemente das fases anteriores, a Fase C aborda o problema de maneira mais
ampla. Os satélites deixam de ser tratados como pontos de massa e passam a ser
corpos dotados de dimensao e massa. Sao implementadas quatro perturbagoes no
sistema: i) Geopotencial; ii) atragdo Luni-Solar; iii) pressdo de radiacao; e iv) arrasto
atmosférico, consideradas simultaneamente para os quatro satélites. Essas pertur-
bacOes serao responsaveis pelas alteracoes das trajetorias dos satélites. Buscando
monitorar essas perturbagoes, um sistema de controle devera comandar os disposi-
tivos que atuarao sobre esses efeitos, atenuando os desvios causados nas trajetérias

dos satélites (Figura 1.3).



Figura 1.3 - Organizacgio das etapas da Fase C.

Fase C

Resultados
Obtidos

Dados obtidos
durante a Fase A

Spacecraft Trajectory Simulator STRS
Estimadores | [ Controlador |
Sensores Atuadores
Dinamica do Flags
Perturba mowrpento sinalizadores
orbital

Fonte: Producao do autor.

1.3 CONTRIBUICOES DO TRABALHO

Este trabalho possibilita uma analise do comportamento relativo entre satélites que
se encontram sob uma geometria de formacao de voo. As simulagoes realizadas para
cada fase proposta neste trabalho mostram que o posicionamento preciso dos corpos
é relevante para a formagcao do tetraedro e sua manutencao periddica. Na simulagao
da Fase A os satélites se agrupam a cada meio periodo orbital, primeiramente no
apogeu e em seguida no perigeu. Apesar de estarem a maior parte do tempo em ge-
ometria tetraédrica durante o movimento orbital, o tetraedro regular ocorre em dois
unicos instantes, apogeu e perigeu da érbita eliptica, escolhidos de forma arbitraria.
Na simulagao da Fase B, quando o erro ¢ inserido, a formagao deixa de ser perio-
dica e o tetraedro regular ocorre em um tnico instante, e nao mais. O Spacecraft
Parameters Calculator possibilita que o calculo dos parametros orbitais seja reali-
zado com maior agilidade no posicionamento da formagao geométrica dos satélites,
j& que a mesma pode ser modificada para qualquer posicao, em relacao a Terra, da
orbita, dentro de condigOes inicialmente estabelecidas. Sendo assim, na simulagao
da Fase C os satélites sao perturbados por quatro perturbagoes diferentes: i) Geo-
potencial; ii) atragdo Luni-Solar; iii) pressao de radiacdo; e iv) arrasto atmosférico.
Como os satélites possuem posicoes orbitais diferentes entre si, cada perturbacao age
de forma diferente, em cada satélite, afetando de forma distinta suas trajetérias. A
deterioracao da trajetéria e a manutencao da geometria tetraédrica regular, em dois
instantes, é obtida por meio de agoes de controle, que corrigem o posicionamento de

cada corpo, relativo a sua érbita de referéncia.



Atualmente, a NASA possui uma missdo chamada Magnetospheric Multiscale
(MMS), langada em 2015, dispondo de uma formagao de quatro satélites em geome-
tria tetraédrica (GARNER, 2016). Este fato, evidencia que a proposta desenvolvida
por este trabalho trata de um problema atual e que possui aplicacao pratica, ja que a
MMS se encontra em curso (SMITH, 2016). No Brasil, o desenvolvimento do trabalho
possibilita que o pais se aproxime cada vez mais das pesquisas propostas e desenvol-
vidas pelos centros de pesquisa em paises que possuem maior desenvolvimento na

area espacial.
1.4 ORGANIZACAO DO TRABALHO
Este trabalho encontra-se disposto da seguinte forma:

O capitulo 2 apresenta uma revisao dos trabalhos que ja foram desenvolvidos e que
estao relacionados com o assunto proposto nesse trabalho. Também sao abordados
os conceitos relativos a: i) sistemas de referéncia e dindmica orbital, ii) satélites
artificiais, atitude e mecénica celeste, iii) perturbagoes orbitais e iv) movimento

relativo.

O capitulo 3 apresenta a ideia de formagao de voo de satélites e é feita uma revisao
bibliografica referente aos trabalhos apresentados correlatos a concep¢ao de movi-
mento relativo e disposicao geométrica durante o movimento orbital de satélites e

os trabalhos desenvolvidos por meio da utilizacao do STRS.

O capitulo 4 apresenta o desenvolvimento da Fase A, Fase B e Fase C, expondo

todos os passos admitidos durante a construcao destas fases.

O capitulo 5 apresenta os dados utilizados para a realizagao da simulacao do pro-
blema no Spacecraft Trajectory Simulator e os resultados obtidos sao discutidos e

comparados.

O capitulo 6 apresenta as consideragoes finais do trabalho, com base nos resultados
obtidos.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo apresenta os trabalhos relacionados com a linha de pesquisa apre-
sentada nesse trabalho, as teorias envolvidas durante a formulagdo do problema e
a ferramenta computacional utilizada durante as simulagoes realizadas. Sao apre-
sentados os conceitos de formacao de voo e constelagoes de satélites, tal como os

trabalhos correlatos ja desenvolvidos por outros autores.
2.1 SISTEMA DE REFERENCIA

Um referencial é representado por um sistema de coordenadas, com eixos dispostos
sobre direcoes pré-definidas, com origem em um ponto do corpo, com o intuito de
medir os estados cinematicos de movimento. Genericamente, um sistema de coor-
denadas ¢é definido sobre uma base ortonormal F;, centrada sobre uma origem O;
e por trés versores ortogonais entre si (5;5; l%) Este sistema ¢é dito genérico por-
que pode ser descrito sobre qualquer situagao ou qualquer corpo. A particularizagao
deste sistema de coordenadas dentro do cenario espacial subdivide-se em, pelo me-
nos, dez sistemas de referéncia conforme MCCLAIN e VALLADO (2001), mas para

o desenvolvimento desse trabalho serao admitidos apenas dois:

e ECI - (Earth-Centered Inertial) sistema de coordenadas inercial centrado

na Terra;

e RSW - (Radial-Transverse-Normal) sistema de coordenadas do satélite;

O sistema de referéncia inercial (ECI) ou simplesmente sistema equatorial esta cen-
trado na Terra, com dois eixos localizados sobre o plano do Equador e o terceiro eixo
perpendicular a este plano. O sistema de coordenadas ECI é dito inercial porque o
apontamento dos versores encontram-se estabelecidos sobre dire¢oes inercialmente
fixadas. A direcao de K é perpendicular ao plano do Equador. A direcio de I esta
contida no plano do equador terrestre, aponta para o equindcio vernal v e é perpen-
dicular ao eixo K. Para completar o triedro do sistema de coordenadas inerciais se

posiciona o eixo J perpendicular a K e I, como ¢ possivel observar na Figura 2.1.



Figura 2.1 - Sistema de coordenadas equatorial ou inercial.

Plano do Equador

; (Fixo) oy .;

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

O sistema de coordenadas local (RSW) é posicionado no centro de massa do satélite.
O referencial local estd em movimento junto com o satélite. O eixo W é perpendicular
ao plano da érbita. O eixo R est4 alinhado com o raio da Terra e para completar

o triedro do sistema de coordenadas local se posiciona S perpendicular a W e R,

como ilustra a Figura 2.2.

Figura 2.2 - Sistema de coordenadas local e inercial.

track

S Along-track

-

R Radial

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)



O sistema RSW adota, para os eixos de RSW, a seguinte nomenclatura: H-bar
localizado sobre o vetor quantidade de movimento angular do satélite, mas com
sentido oposto a ele; R-bar localizado sobre o raio vetor que liga os centros de
massa da Terra e do satélite; V-bar localizado sobre o vetor velocidade transversal

do satélite, como ilustra a Figura 2.3.

Figura 2.3 - Sistema de coordenadas local e equatorial (inercial).

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

Este sistema de coordenadas ¢ usado para mostrar as posigoes e velocidades relativas
entre os satélites por meio da transformacao das coordenadas do ECI para o RSW.
A posicao de dois satélites S; e Sy é conforme a Figura 2.4. O vetor posigao relativa

7 entre os satélites é calculado por:

(2.1)

=y
Il

ol
|

]



Figura 2.4 - Vetores que definem a posicao dos satélites relativo ao sistema de coordenadas
centrado na Terra.

K
Sz
v - D — —
q |\ A 7
-l =
RS \z T N
e A= 5} 7]
: Cirany Plano do Equador > 57
P ~ =
- - - -~
1 (Fixo) o 7

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

A direcao do vetor quantidade de movimento angular H ¢é dada pelo vetor unitario

—

H,:

.  H. H,. H.-.
Hy= =%+ 2v5 4 225 2.2
TR AL (2.2)

A direcao do vetor velocidade transversal v; do corpo é dada pelo vetor unitario oy,:

— Vtoz » Utvy A Vtoz ~
Uy = — 14+ —J + —J (2.3)
Uy Uy Uy

A direcao do vetor velocidade radial v, do corpo é dada pelo vetor unitario v,.,:

— Uryz 4 Urpy ~ Urpz »
Uy = i+ —25 + J (2.4)

T UT’ U’I‘

As equagoes que representam as transformagoes das coordenadas do referencial iner-

cial para as coordenadas do referencial nao inercial sao:
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H-bar = H, |7
V-bar = v, |7 (2.5)
R-bar = ¥, |7

A mecanica celeste é responsavel por estudar o movimento de estrelas, planetas e
outros corpos celestes, aplicando conceitos da fisica classica para analisar o compor-
tamento astrondémico desses astros. Os dados obtidos dessa analise sdo responsaveis
pela criagdo de efemérides, por exemplo. A mecanica orbital utiliza os conceitos

desenvolvidos na mecanica celeste para orbitas de satélites.
2.2 MECANICA CELESTE

Desde os tempos antigos, o homem tem observado o céu e proposto teorias que
explicassem o movimento dos corpos celestes. Muitos foram os cientistas que con-
tribuiram para com o avanco cientifico, porém a consolidagao se da por meio de
trés leis propostas por Kepler e trés leis propostas por Newton e que hoje em dia
sao utilizadas na aplicagdo do movimento orbital de satélites. As leis propostas por
Johannes Kepler foram publicadas em um livro chamado Mysterium Cosmographi-

cum (O Mistério Cosmografico) que dizem:
e 1% Lei das orbitas - os planetas descrevem o6rbitas elipticas em torno do
Sol, sendo este um dos focos da elipse (Figura 2.5).

e 2% Lei das Areas - 0 segmento que une o Sol a um planeta varre areas iguais

em intervalos de tempo iguais (Figura 2.6).

e 3% Lei dos Periodos - o quociente entre os cubos dos semi-eixos maiores
de dois planetas é igual ao quociente dos quadrados dos periodos de suas

Orbitas.

Lo (2.6)
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Figura 2.5 - Primeira lei de Kepler, 6rbitas sao elipses e o sol esta em um dos focos.

Fonte: Producao do autor.

Figura 2.6 - Segunda lei de Kepler, areas iguais em tempos iguais.

Fonte: Producao do autor.

Entende-se por trajetoria kepleriana, o movimento que satisfaz unicamente as trés
leis de Kepler, sem considerar possiveis perturbacoes que a espagonave estaria sub-

metida.
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Foi percebendo a interacao entre os corpos que Isaac Newton definiu o conceito de
forca e propds trés principios do movimento e uma Lei da Gravitacao Universal
que foram apresentadas em seu livro Philosophiae Naturalis Principia Mathematica

(Principios Matematicos da Filosofia Natural). As leis propostas por Newton sao:

e 1° Principio da inércia - se o somatorio de forcas que atuam sobre um corpo
¢é igual a zero este corpo estd em equilibrio estatico e se o corpo estiver

movendo-se com velocidade constante ele estarda em equilibrio dinamico.

SN F=0 (2.7)

ZF:mdtﬁzﬁ (2.8)

A massa é uma grandeza primitiva que mede a inércia de um corpo, quan-
tidade de matéria que este possui. Esse conceito esta profundamente re-
lacionado com o primeiro principio de Newton, pois quanto maior for a

massa de um corpo, maior sera a sua inércia.

e 2% Principio Fundamental da Dinamica - a resultante das forgas aplicadas
¢é sempre proporcional a variacao temporal da quantidade de movimento

de um corpo.

d
> F=—p=—mi+m—10 (2.9)

Se a massa do sistema for invariante no tempo.

S F=ma (2.10)

e 3% Principio da Acdo e Reacgao - dois corpos que interagem entre si pro-
duzem uma forga de interacao que possui mesmo modulo e sentido, mas

diregdo oposta.
F,=-F, (2.11)

Existem duas classificagoes para forca: forcas de contato e forgas de campo. A forca
gravitacional é um tipo de forca de campo, atrativa, e ela acontece devido a interagao

de duas massas m; e m;, que estao afastadas entre si por uma distancia r;;, por meio
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da relagao do produto dessas massas pelo inverso do quadrado de sua distancia na

direc@o do raio vetor 75; que une o centro das massas.

m;m; _,
Tij

F;=-G (2.12)

2.3 CAMPO CENTRAL

O campo central é definido quando todo o movimento orbital de um satélite é oriundo
de uma tunica fonte de forca e esta forca é atrativa. Considera-se que os corpos em
interacdo possuem toda sua massa concentrada em um tnico ponto, sendo este o
centro de massa dos corpos e a linha de atuagao desta forga passa pelos centros de
massa destes corpos. A Figura 2.7 ilustra o movimento de um satélite artificial, de

massa pontual, sob a acao de uma forca central.

A forca central é expressa como:

F=F()- (2.13)

Figura 2.7 - Campo de agdo da forga central e de caracteristica gravitacional atuando
sobre um satélite artificial de massa puntual m.

Fonte: Producao do autor.
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2.4 QUANTIDADE DE MOVIMENTO ANGULAR

A grandeza fisica que associa a rotagao de um corpo ao seu momento linear é cha-
mada de quantidade de movimento angular. A Figura 2.8 exprimi a relagao existente
entre o momento linear e o raio orbital de um corpo que se encontra em 6rbita elip-
tica ao redor da Terra. O produto vetorial do raio vetor pelo momento linear produz

o vetor quantidade de movimento angular orbital deste um corpo.

Figura 2.8 - Representacao do vetor quantidade de movimento angular de um satélite em
orbita terrestre.

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

O vetor quantidade de movimento angular é calculado como sendo:

H=rxp (2.14)

Derivando no tempo o vetor quantidade de movimento angular:

| =

H=0xmi+7xF(F)_=0 (2.15)
T

U

t

Este resultado implica que o vetor quantidade de movimento angular de um sistema

conservativo de forcas é constante e o produto vetorial entre o raio e o momento
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linear de um corpo em orbita se d4 em um plano e o vetor quantidade de movimento

angular é perpendicular a este plano.
2.5 ORBITAS E PARAMETROS ORBITAIS

Em mecénica orbital, érbita é definida como sendo a trajetoria de um satélite em
torno de um astro. Este astro pode ser um planeta, um asteroide ou uma estrela.
A representatividade destas trajetorias se dd por meio de curvas e estas curvas
sao denominadas por conicas. A Figura 2.9 apresenta quatro regides geométricas
distintas obtidas por meio da interseccao de planos em um cone duplo. Estas regioes
sao denominadas cOnicas e representam as Orbitas de uma espagonave. Este cone
seccionado foi apresentado pela primeira vez nos trabalhos de geometria de Apolénio

de Perga (262 a.C. - 194 a.C.) e ficou conhecido por cone de Apolonio.

Figura 2.9 - Trajetorias orbitais descritas por conicas.

Hiperbdlica

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

O movimento dos corpos celestes foi modelado de diversas formas durante milhares
de anos. Nos tempos atuais, adotamos o modelo descrito por Johannes Kepler que
demonstrou matematicamente que os corpos celestes descreviam algumas érbitas

conicas e desta surgiram suas trés leis. A posteriori Isaac Newton completou o
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trabalho introduzindo o conceito da variacao da quantidade de movimento e que
alguns corpos celestes descreviam trajetérias hiperbdlicas e parabdlicas. Apesar de
nao fazer parte do escopo deste trabalho, vale ressaltar que existem modelos mais

precisos da teoria orbital e esta foi proposta por Albert Einstein.

Orbitas podem ser descritas por meio de coordenadas cartesianas de posicio e velo-
cidade, porém sao mais comumente utilizados os parametros orbitais ou elementos
keplerianos. Estes elementos foram introduzidos por Kepler para descrever a posi-
¢ao de um corpo em oérbita e sdo eles: i) Semi-eixo maior (a), ii) Excentricidade
(e), iii) Inclinagao (i), iv) Ascengdo reta do nodo ascendente (€2), v) Argumento do

periapside (w) e vi) Anomalia média (M).

Cada um destes seis parametros caracteriza a 6rbita de um corpo celeste ou uma
espaconave. A Figura 2.10 apresenta dois pardmetros orbitais, o semi-eixo maior e
a excentricidade que é obtida por meio da razdo de c¢/a. Algumas outras varidveis
da érbita, por exemplo r, raio do apoapside, sao ilustradas nessa imagem, todavia

nao sao classificadas como elementos kepleianos.

Figura 2.10 - Caracteristicas de uma 6rbita eliptica, onde sdo mostrados os dois focos em
que um posiciona-se no centro da Terra, o semi-eixo maior e a excentricidade
(elementos orbitais) e demais variaveis da 6rbita.

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

A Figura 2.11 apresenta trés elementos keplerianos a longitude do nodo ascendente,
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o argumento do periapside e a inclinagao orbital.

Figura 2.11 - Paradmetros orbitais e caracteristicas da trajetéria do satélite.

Momento angular

Perigeu

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

2.6 PERTURBACAO ORBITAL

A perturbacao é responsavel pelo desvio na trajetoria do veiculo com relagao a
sua trajetéria kepleriana. Satélites em Orbita estdo sujeitos a perturbacoes exter-
nas causadas por potencial gravitacional, pressao de radiacao solar, albedo, arrasto

atmosférico, radiagoes coésmicas etc.
2.6.1 POTENCIAL GRAVITACIONAL

A perturbacao do potencial gravitacional ocorre devido a nao homogeneidade e
simetria dos corpos celestes. Como a forga gravitacional é também fungao da massa
dos corpos, se a massa varia conforme um corpo se movimenta, ao redor desta
massa nao homogénea, a forca gravitacional variard conforme o corpo se desloca.
O potencial gravitacional no interior de um corpo esférico satisfaz a equacao de

Poisson.

V2U (7) = —47Gp (7) (2.16)
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O potencial gravitacional de um ponto exterior ao corpo, logo p (7) = 0, satisfaz a

equacao de Laplace

V2U (7) = 0) (2.17)

. . . .. 2 2 2
Sendo V? o operador Laplaciano descrito pelas derivadas parciais (%; g—yQ; %) e

p (7) a representagdo da densidade de massa do corpo em funcao da distancia. O

Laplaciano do potencial gravitacional é escrito por:

9 0? 0? 0?
mas:
U (7) = G]‘fm (2.19)
(§]

NI

r= (:v2 + 9%+ 22) (2.20)
Derivando (2.20) em fungao das coordenadas cartesianas:
3 2 2 2 3
VAU (g0 =g |2V ) (2.21)

($2+y2+22)% ($2+y2+22)%

Sendo p o parametro gravitacional e (x;y; 2) coordenadas de posigao expressas no

sistema cartesiano.

Admitindo condi¢oes de contorno esfericamente simétricas chega-se a expressao que
determina o potencial gravitacional de um corpo a partir da forma que o mesmo

possui.

%_Fg i i (aE)n [Crn c0s (M) + Sy sent (mA)] Py sen (<) (2.22)
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Sendo m e n o grau e ordem dos harmonicos esféricos, a, o semi-eixo equatorial do
elipsoide do corpo, r é a distancia que relaciona o potencial gerado por uma regiao
do corpo relativa a um ponto externo a ele, C,,,, € S, sao os coeficientes harmonicos

esféricos e P, sdo os polindmios associados de Legendre.

Os harmonicos esféricos sao fungoes harmonicas baseadas em coordenadas esféricas
que expressam, dentre outras coisas, a forma de um objeto dada a medi¢ao do
potencial gravitacional deste corpo. O cédlculo do potencial pode ser expandido em
harmonicos esféricos. Para o caso particular de um corpo que possua distribuicao
homogénea de massa e seja esfericamente simétrico, o potencial gravitacional deste
corpo sinalizard um potencial esfericamente simétrico. Os harmdnicos podem ser

zonais, tesserais ou setoriais como ilustra a Figura 2.12.

Figura 2.12 - Harmonicos esféricos: (a) zonais; (b) tesserais e (c) setoriais.

(a) (b) (c)

Fonte: Adaptado de KUGA et al. (2011)

Estes harmonicos resultam em constantes numéricas utilizadas para definir o formato
de um corpo. No caso da Terra, alguns destes harmonicos sao representados na
Tabela 2.1.
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Tabela 2.1 - Valores de baixa ordem dos harmoénicos do potencial gravitacional terrestre
(WGS 84 model).

Harmonico zonal Harmonico Tesseral Harmonico setorial
Jy = 1082, 6300.10~° Cy = 1,5747419.107° S99 = —9,023759.10~7
O3 = 29,146736.10~¢ Sg1 = 2,7095717.1077

Js = —2,5321531.107% Oy = 3,0968373.1077  S3 = —2,1212017.10°7
Cs3 = 1,0007897.10°¢ Sas = 1,9734562.1077

Jy = —1,6109876.1076  Cyp = 7,7809618.107%  S3y = —2,1212017.1077
Cu = —3,9481643.107° Sy = 6,540039.107°

A trajetoria dos corpos sujeitos ao potencial gravitacional terdo seus parametros
orbitais perturbados. A perturbacdo gerada nos parametros orbitais de um corpo
em movimento orbital ao redor da Terra, devido a nao homogeneidade de massa

da Terra e a assimetria esférica, considerando apenas o termo secular de primeira

ordem, é dada por CHOBOTOV (1996):

2 — ;sen2 (z’)} —} (2.23)
{_JgRT?» sen (w) [5 sen (i) 4 - 4 €2 (2_3258%2 (i))}}

p®  esen (i)

d 3.LhRr°

—Q=— 2.24

o 5 n cos () (2.24)
3¢5 e n (1 —e ) sen (i) cos (w) {2 sen” (i) — 2] (2.25)

[NIE

_— 1% 3<]2RT2 3 9 /. 2
n= aog{1+2 ) {1—2sen (z)](l—e)

} (2.26)

2.6.2 ATRACAO GRAVITACIONAL DO SOL E DA LUA

A presenca de outros corpos aplicada ao problema de dois corpos afeta a trajetéria
de objetos espaciais em estudo devido ao potencial gravitacional gerado pelo ter-
ceiro corpo. A magnitude deste potencial é funcao da geometria e da distribuicao

massa do terceiro corpo e da distancia que o mesmo possui da trajetoria do ob-

21



jeto estudado. Entretanto, os efeitos devido a presencga do terceiro corpo podem ser
tratados pelo problema de trés corpos, onde as aceleracoes perturbadoras devido a
atracao gravitacional dos corpos sao obtidas a partir da lei de gravitacao de Newton
(ROCCO, 2015). No caso de os objetos de estudo serem espagonaves com Orbitas
proximas da Terra, os corpos responsaveis por essa perturbacgao gravitacional sdo o
Sol e a Lua. As perturbagoes causadas pelo terceiro corpo sao calculadas de acordo
com as equacoes fornecidas pelo problema de trés corpos conforme SZEBEHELY e
GREBENIKOV (1967).

d2 — — — —

b ome LT o 3T 2.27

dt27’1 7”!”&2’7_:1 _sz + m3‘F3_F1‘3 ( )

Ci;’l?g —GTTL3 _)2 _ _‘33 + Gmlfl_?; (228)
R i

& Py — 7 i — 7

Sendo G a constante gravitacional, my, mo e m3 a massa dos corpos e 71, ry € 73 Sao

as posig¢oes dos corpos.
2.6.3 PRESSAO DE RADIACAO

A pressao de radiacio é o efeito causado nos satélites devido a incidéncia das parti-
culas de luz em sua superficie. Quando a particula da luz parte de sua fonte emissora,
o Sol, ela carrega consigo uma quantidade de energia que esta associada ao momento
linear de cada particula, que ao incidir sobre a superficie do satélite efetua a troca de
quantidade de movimento por meio dessa colisdo. Se p é a quantidade de movimento
de cada particula e ¢ a velocidade da luz, a energia E associada de cada particula

da luz é:

E = pc (2.30)

A influéncia da pressao de radiacdo em um satélite depende da razao entre a area e
a massa do satélite e da posicao em que o satélite se encontra na érbita. Um satélite

completamente exposto a intensidade da radiacao solar esta sob maior influéncia
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da pressao de radiacao que se ele estivesse posicionamento na regiao de sombra da
Terra (Figura 2.13).

Figura 2.13 - Orbita do satélite exposto a intensidade da radiacdo solar.

Fonte: Producgao do autor.

A pressao de radiacao solar exercida sobre o satélite ¢ (MAHLER; SANTOS, 2011):

dE\ 1
P S e R 2.31
rad (dt c> dA (2:31)

Sendo dA um elemento de area da superficie do satélite.

A intensidade do fluxo de energia solar por unidade de tempo e por unidade de area

é:

I (575 E) dz (2.32)

A forca de pressao de radiacao é funcao de muitos fatores como os angulos de inci-
déncia, as propriedades do material e o tipo de reflexao sofrida, atributos que nao
sdo conhecidos detalhadamente. Sendo assim, a NASA (HARRIS; LYLE, 1969) de-

senvolveu uma abordagem em seus modelos que admite que a radiacdo pode ser
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absorvida, refletida especularmente, refletida difusamente, ou a combinacao de ab-

sor¢ao e reflexao, como mostra a Figura 2.14.

Figura 2.14 - (a) A superficie absorve completamente os raios incidentes; (b) os raios in-
cidentes sofrem reflexdo especular; (c) os raios incidentes sofrem reflexao

difusa.
fl n l
. \%y \ég z;
dA dA dA
(a) (b) (c)

Fonte: Adaptado de HARRIS e LYLE (1969)

Para o cédlculo da forca de radiacdo solar no satélite, considera-se um elemento de
forca de radiacao solar df para cada elemento de drea dA, em cada uma das trés
condigoes, nas diregoes dos versores i e §, com angulo de incidéncia § (HARRIS;
LYLE, 1969).

Para a condi¢do onde toda a incidéncia dos raios ¢ absorvida.

df, = i {C, [~ cos (0) A + sen (0) 8]} cos (/) dA (2.33)

Onde C, ¢é o coeficiente de absor¢ao completa da superficie.

Para a condi¢ao onde a incidéncia é especularmente refletida.

df,. = i— {—[1+Cy]cos(@)n+[1 - C,] sen () 5} cos (6) dA (2.34)

Onde C).. é o coeficiente de reflexdo especular da superficie.

Para a condicao onde a incidéncia luminosa é difusamente refletida.

24



dfrq = é {— |:COS (0) + gCrd} N+ sen (6) §} cos (0) dA (2.35)

A razao entre a drea e a massa também influencia no efeito da pressao de radiagao
sobre o satélite. Se essa razao for grande, entao o efeito ocasionado pela pressao de

radiagdo poderd ser significativo no satélite (KUGA et al., 2011).
2.6.4 ARRASTO ATMOSFERICO

A forga aerodindmica é o efeito causado pela interagao do formato geométrico que
um corpo possui com o meio em que ele estd submetido, o ar. Essa forca, quando
decomposta no triedro do corpo, gera componentes de sustentagao e arrasto. Essa
forca ¢é funcao de muitos parametros, sendo um deles a densidade do meio, ou seja,
quanto mais denso for o meio maior influéncia essa forca exercera sobre o corpo.
No caso de satélites, cujo formato aerodindmico nao é o fator de maior importancia
durante sua construcao e seu movimento ocorre em altitudes em que a dispersao de
particulas é muito baixa, o que afeta diretamente a densidade do meio, a componente
de arrasto da forca aerodinamica passa a ser consideravel apenas em alguns casos.
De acordo com (CHOBOTOV, 1996) 6rbitas com um perigeu menor que 1000 km sao
afetadas pelo efeito do arrasto atmosférico e sua consideracao passa a ser de extrema
importancia. Neste caso, agoes efetivas de controle atuam para minimizar os efeitos
causados por essa perturbacao. Um satélite com velocidade relativa atmosférica v,
movendo-se em um meio de densidade local p, sendo Cp seu coeficiente de arrasto

e A sua area efetiva, a componente de arrasto que atua sobre ele é:

D(A; @) = ;CDAUT%AJ (2.36)

Sendo ¥ o versor na dire¢do do movimento.

O arrasto atmosférico é uma forca de frenagem que atua no sentido oposto ao des-
locamento do satélite ao longo de sua trajetéria orbital. Por se tratar de uma forca
dissipadora, um satélite cujo o perigeu de sua orbita se encontra abaixo 1000 km

passa a sofrer a influéncia dessa forca perturbadora Figura 2.15.
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Figura 2.15 - Trajetéria orbital sendo afetada pelo arrasto atmosférico.

Fonte: Producao do autor.

2.7 SATELITES ARTIFICIAIS, ATITUDE E ORBITA

Satélites artificiais sdo espagonaves desenvolvidas para atender alguma necessidade
humana (GPS, telefonia, monitoramento) ou para realizacao de estudos e experimen-
tos que colaborem com o desenvolvimento cientifico. Essas necessidades comecam a
cumprir seus objetivos assim que os satélites sao colocados em érbita por meio de

um veiculo lancador.

Os satélites possuem seis graus de liberdade sendo trés referentes a translagdo e
trés referentes a rotacao. Os graus de liberdade de rotagao estao relacionados com
a atitude de um satélite. Atitude é a orientacao necessaria que os sistemas de coor-
denadas fixos no corpo do satélite deverao possuir de maneira que estes se orientem
a um referencial definido, ou seja, é a orientacao de um sistema de coordenadas nao
inercial a um outro sistema de coordenadas, por exemplo o referencial inercial. Esta
orientacao ocorre por meio do controle de atitude ocasionando o movimento de ati-
tude que por sua vez é o movimento dos eixos coordenados do corpo em torno do seu
centro de massa. Este movimento pode ser definido por meio de trés agoes de rotagao

(roll, pitch e yaw). Durante todo o periodo de atividade, um satélite esta sujeito a
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perturbagoes externas e internas que poderao alterar sua estabilidade afetando sua
érbita e seu apontamento (atitude). Os trés graus de liberdade restantes tratam da
mobilidade translacional de um satélite em sua orbita ou quando executam qualquer
tipo de manobra orbital. A manobra orbital é o movimento que um satélite realiza
para migrar de sua Orbita original para uma outra érbita qualquer e isto acontece

por meio de arcos de empuxo que acarretam em uma aceleracao.
2.8 MOVIMENTO RELATIVO

Entendem-se por movimento a variagdo da posicao de um ou mais corpos com re-
lacao a um referencial dado. Para determinar essa variagao, define-se um sistema
de orientacao considerado invariante, condic¢oes iniciais de posicao para o corpo e
estuda-se o comportamento cinematico destes corpos relativo a esse sistema de ori-
entagdo. Se todos os corpos permanecerem invariantes no espago relativo ao tempo,
dizemos que este corpo se encontra em repouso em relacao ao referencial adotado.
Todavia, se o posicionamento dos corpos varia com o tempo é possivel dizer que o
corpo se encontra em movimento com relacdo a este sistema de orientacao. O mo-
vimento relativo é utilizado para medir os estados de um corpo com relagao a um

referencial nao inercial.

Um referencial inercial é posicionado no centro da Terra e trés espaconaves DS, TF
e XW, referenciadas a esse referencial, sdo posicionadas para orbitar a Terra, como
ilustra a Figura 2.16. Em cada uma das espaconaves é posicionado um referencial
nao inercial. Os vetores 7pg, Txw € Trr definem a posigao relativa das espagonaves
com relagao ao referencial inercial e os vetores 7rp/pg € Txw/rr medem a variagao
do posicionamento das espaconaves com relacao ao referencial localizado no centro

de massa das mesmas.

A aceleragao relativa dos satélites é:

daz d az

g2 TF/DS = Sl TF — o aTDs (2.37)
d? da? d?
@TTF/XW = ?TTF - %TXW (238)
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Figura 2.16 - Trajetérias das espagonaves

Terra.

Fonte: Produgao do autor.

relativas ao referencial inercial centrado na

As equagoes que descrevem a dindmica do movimento dos satélites sao descritas

pelas aceleragoes de cada um dos satélites.

Sendo 1 o parametro gravitacional terrestre, isto é, u = GM.

d2
WFDS

d2

—SI'TF =

dt?

d2
dt

-2 'xw =

'Ds

'Ds

rrp

rrr

—

rxw
3

rxw

(2.39)

(2.40)

(2.41)

Para descrever a dindmica do movimento relativo dos corpos, (HILL, 1887) e

(CLOHESSY; WILTSHIRE, 1960) propuseram um conjunto de equagoes linearizadas

e que sao apresentadas em (FEHSE, 2003).

(2.42)



d , 1

Y twy =k (2.43)
+ towde s Lp (2.44)
dtQZ wdtm wz = i .

Onde m é a massa do satélite, w é a velocidade angular orbital, isto é w = ur?, e

(Fy; Fy; F,) sao as componentes da forga de controle.

As equagoes linearizadas de Hill sdo comumente utilizadas em operacoes de ren-
dezvous e docking quando as espaconaves se encontram proximas. Existe um erro
associado a posicao das espagonaves e para isso é recomendavel que haja uma com-
paragao entre o modelo linear e o modelo nédo linear para determinar a magnitude
deste erro. Em seu trabalho SANTOS e ROCCO (2013) comparou ambos 0s mo-
delos, linear e nao-linear, e constatou que a divergéncia entre os modelos atingia
um erro da ordem de 1 m quando o chaser encontrava-se a 1500 m do target, po-
rém quando a aproximacao dos corpos era menor o erro associado a posicao era
muito pequeno. Em outras palavras, constata-se que as equagoes de Hill perdem

completamente a sua acuracia a distancias relativas maiores que 1500 m.
2.9 SPACECRAFT TRAJECTORY SIMULATOR (STRS)

O Spacecraft Trajectory Simulator (STRS) é um simulador utilizado para a simulagao
de modelos de trajetorias de espagonaves, tal como a execucao de manobras efetuadas
por essas em meio ao ambiente espacial (ROCCO, 2008b). O STRS tem a capacidade
de simular ambientes espaciais do mais alto grau de complexidade, considerando
diversos efeitos dissipadores capazes de perturbar a cinemaética e a dindmica de um
corpo no espago, erros inseridos no modelo, nao linearidades etc. O diagrama de

blocos do sistema de controle do STRS encontra-se ilustrado na Figura 2.17.

O sinal de entrada do simulador é obtido a partir dos parametros orbitais da es-
paconave e esses alimentam o simulador num instante inicial de simulacdo. Esses
parametros orbitais sao transformados em coordenadas cartesianas, pois o simula-
dor trabalha com os estados dos corpos. Considerando um estado de referéncia e
um estado atual estimado obtém-se o sinal de erro por meio da diferenca entre estes
estados (Figura 2.18).
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Figura 2.17 - Spacecraft Trajectory Simulator (STRS).

Perturbacgac
Entrada D
R(s) E(s) u(s) T(s)
——()—> PD »{ Atuador —>
G(s) H(s)
Estimador |« Sensor

Dinamica

P(s)

Saida
Y(s)

Fonte: Producao do autor.

Figura 2.18 - O erro é gerado pela diferenca entre os estados de estimagdo e entrada no

comparador de estados.

Entrada
R(s)

.
>

@ E(s) R

G(s)

Fonte: Producgao do autor.

O estado referéncia é comparado com o estado estimado e a diferenca entre eles

gera o sinal de erro. O sinal de erro alimenta a malha. O PID atua sobre este erro

considerando os ganhos proporcional, integral e derivativo, gerando assim o sinal de

controle. O atuador recebe o sinal de controle e age conforme as suas especificagoes

de projeto (Figura 2.19).
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Figura 2.19 - O sinal de controle é gerado e com base neste o atuador age.

Entrada

R E
(s) 8 (s) PID

U(s) T(s)
Atuador [r—

v

G(s)

Fonte: Producao do autor.

Um sinal perturbador, definido pelos modelos de perturbagao, ¢ somado ao sinal
de atuagdo para ser enviado ao modelo da dindmica do movimento orbital (Figura
2.18). No modelo da dindmica as coordenadas cartesianas sdo transformadas em
elementos keplerianos dados pela solu¢ao do problema direto, a érbita perturbada é
calculada e os elementos keplerianos sdo novamente transformados em coordenadas
cartesianas pelo problema inverso, definindo assim o novo estado do corpo chamado

de estado da dindmica (Figura 2.20).

Figura 2.20 - O novo estado do corpo apds a perturbacao.

Perturbacao

D

T(s) T(s)+D
P Dindmica [r———

t—1

P(s)p—1—> -

= P(s),

TODE ~an
TOL ~n 8 o

Fonte: Producao do autor.

O novo estado é medido, mas devido as nao linearidades e ao fato do sensor nao
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ser ideal, o estado emitido para o estimador é acrescido de um erro do sensor. O
estimador atenua o erro gerado pelo sensor devido as incertezas nas medidas que
foram efetuadas, gerando o estado estimado (Figura 2.21). O novo estado estimado

realimenta a malha do sistema.

Figura 2.21 - O estado estimador é definido.

G(S) H(s) + P(s) P(s)
Estimador |« Sensor |e—

Fonte: Producao do autor.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA DO PROBLEMA DE FORMACAO DE
VOO DE SATELITES

O conceito de formagao de voo aplicado a avidoes nao é similar ao conceito utilizado
em formacao de voo de satélites. Para que os satélites permane¢am numa formagao,
cujo posicionamento relativo entre os corpos seja mantido constante em meio ao
movimento orbital, é necessario que um sistema de controle atue de forma a manter
este posicionamento relativo invariante durante um periodo méximo de tempo. Em
contrapartida, o consumo de combustivel para a manutencao do posicionamento
relativo entre os satélites pode ser elevado e, portanto, tal acao pode ser inviavel.
Desta forma, pode-se definir formacao de voo de satélites como sendo o movimento
de um conjunto de espagonaves de tal forma que o posicionamento relativo, desejado,

entre elas seja obtido num certo instante de tempo.
3.1 TRABALHOS CORRELATOS A FORMACAO DE VOO

Por se tratar de um assunto com ampla abordagem, temas diferentes, sobre a for-
macao de voo de satélites pode ser estudada por diversas frentes. O trabalho de
SABOL et al. (2001) estuda a constitui¢ao de multiplos designs de formagao de voo
de satélites, tal como a evolugao destas configuragdes ao longo do tempo. No seu
problema ele utiliza as equacgoes linearizadas de Hill para tratar a dinamica do mo-
vimento relativo entre dois corpos, com o intuito de determinar a estabilidade dos
conjuntos de configuracoes de voo em meio a perturbacao do meio e quantificar o
custo de manobras de manutencao da formagao. Por outro lado, SCHWEIGHART
e SEDWICK (2002) apresenta uma abordagem diferente na tratativa do estudo do
movimento relativo. Ele utiliza um novo conjunto de equagoes diferenciais lineari-
zadas que consideram as perturbacoes do geopotencial inerente a J,. Este conjunto
de equacgoes é semelhante as equacoes de Hill, mas captam os efeitos oriundos de Js,
0 que nao é possivel com o equacionamento utilizado por Hill. Ainda avaliando os
efeitos causados pelo termo do Jo, LI et al. (2005) mostra que para uma formagao
na presenca da perturbacao causada pelo Jo, os semi-eixos das orbitas dos satéli-
tes ndo podem ser exatamente iguais, caso a configuragdo de voo possua o mesmo
plano orbital, ja que a desigualdade de semi-eixo reduz o efeito causado por Jy na
formacao. Para sua analise, ele considera modelos nao perturbados e perturbados
pela influéncia do J e analisa os efeitos por meio de diversas configuragoes. Ja o
trabalho de WNUK e GOLEBIEWSKA (2005) estuda o movimento relativo de uma
formacao de satélite considerando os efeitos da perturbacao, nos parametros orbi-

tais das espagonaves, do geopotencial e a atragao gravitacional do Sol e da Lua. Ele
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apresenta em seus resultados que a nao consideragao dos efeitos citados desqualifica

a precisao do movimento relativo da formacao a nivel de metros ou centimetros.

As perturbagoes orbitais deterioram as trajetorias dos satélites como visto em
WNUK e GOLEBIEWSKA (2005). Na tentativa de minimizar os efeitos dessa deteri-
oragao do movimento orbital dos satélites, algumas técnicas de controle sao adotadas.
BAMFORD JR. (2004) apresenta uma proposta de controle aplicada a diferentes
regimes de formacao auténoma de satélites em voo. Inicialmente, ele considera um
par de satélites na modelagem como forma de validar o ambiente de simulagdo com
dados encontrados na literatura. Sao abordados os conceitos de tempo real, controle
em malha fechada e hardware-in-the-loop na tratativa do problema. CLEMENTE e
ATKINS (2005) propoem duas maneiras de obtencao de formagao de voo de satéli-
tes por meio de controle ativo ou de maneira natural. A primeira, visa estabelecer a
formagcao por meio de propulsores que sao acionados com o intuito de forcar que os
corpos permanecam sobre uma geometria constante ou por um tempo maximo. A
segunda, propoe que érbitas sejam projetadas de maneira que os satélites se agrupem
na forma geométrica admitida de maneira natural em um periodo orbital calculado.
Com base no projeto que define as érbitas que proporcionam uma formagao natural
e por meio da atuacao de multi-impulso, o trabalho dele apresenta um método de
otimizacao que proporcione um voo em formacao tetraédrica aplicavel a proposta da
missao Magnotospheric Multi-Scale. Em concordancia com CLEMENTE e ATKINS
(2005), o trabalho de MAZAL e GURFIL (2014) utiliza também pequenas quanti-
dades de propulsao visando controlar o voo de um cluster de satélites em formagao.
Para isso ele propoe um algoritmo que visa, dentro de distdncias minimas e ma-
ximas especificadas, a utilizacao de propulsao, maximizando o tempo de formacao
do conjunto que se dispoe em voo. Para isso o algoritmo é simulado dentro de uma
condic¢ao realista com magnitudes constantes de impulso, implementado na forma de
feedback, orientando os elementos médios para valores selecionados criteriosamente
como valores de referéncia. Ja o trabalho de LIM e BANG (2009) utiliza a técnica de
controle adaptativo combinada com a técnica de backstepping aproximando o design
de controle de Lyapunov no problema do rastreamento para a manutencao do posici-
onamento relativo dos corpos voando em formagcao em meio a distirbios e incertezas
de desalinhamento. Utilizando-se de uma das condi¢oes oriundas do ambiente espa-
cial, HOU et al. (2016) propde a utilizacao da pressao de radiacao solar como forga
de controle de uma formagao tetraédrica de satélites em Orbitas geoestacionérias.
Para atenuar os efeitos perturbadores de longo prazo causados pelos harmonicos
zonais e tesserais Jo e Cyy 0s elementos orbitais sdo ajustados inicialmente para a
6rbita GEO. J& o trabalho de SMITH et al. (2016) estuda os efeitos aerodindmicos
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em uma formacao de voo de satélites de pequeno porte dentro de um simulador que
expoe a formagao a um clima espacial real, com o intuito de avaliar até que ponto a
sustentacao e o arrasto aerodinamicos podem ser utilizados para o estabelecimento e
manutencao de uma formacao de voo em condi¢des de operacao em Orbitas préximas

a Terra, podendo ajudar missoes futuras de formagoes de satélites miniaturizados.

O Trabalho de YOO e PARK (2011) propoem um algoritmo que fornega as condigoes
iniciais na definicdo de uma regiao de interesse para maximizar as metas da missao
cientifica para o caso de uma formacao tetraédrica de satélites em voo. O problema de
otimizacao ¢é resolvido numericamente utilizando um método de transcri¢ao direta.
Os resultados apresentados indicam que existe uma configuragao ideal para uma

formacao tetraédrica de satélites.

MAIOLINO (2011) propde um conjunto de microssatélites em formagao de voo com
o intuito de obter coleta de dados ambientais provenientes de plataformas terrestres.
As analises de viabilidade de missao levantam dados das caracteristicas orbitais
necessarias, buscando otimizar a quantidade de microssatélites a serem utilizados
numa futura missdo. Ja o trabalho de HOGAN et al. (2011) propoem uma formagao
de voo composta por trés satélites dispostos em orbita baixa da Terra dotados
de um interferometro atoémico distantes 30 km com o intuito de detectar ondas
gravitacionais. A configuracao de trés satélites permite o aumento da supressao de
ruido e para a deteccao de sinais de ondas gravitacionais estocasticas. A missao
proposta por este trabalho oferece sensibilidade na faixa de frequéncia de 500 MHz-

10 Hz para esta deteccao.

3.2 TRABALHOS CORRELATOS AO AMBIENTE DE SIMULACAO
DO STRS

O STRS se iniciou com ROCCO (2008a) que desenvolveu esse simulador para estu-
dar as degradagoes orbitais que uma espagonave pode sofrer devido a perturbagao
do albedo terrestre em algumas missoes especificas. Uma versao mais avancada foi
apresentada ROCCO (2009), que implementou o conjunto completo e a arquitetura
utilizada na construcao do simulador, que foi utilizado em diversos trabalhos nos

anos seguintes:

MARCELINO (2009) estudou a aplicacao de um sistema de controle em malha fe-
chada capaz de controlar um propulsor de empuxo continuo que atuara na trajetéria
de um veiculo espacial durante manobras orbitais. Sao testadas diversas situagoes

em sua analise, dentre elas o momento de saturacao da malha de controle.
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SANTOS et al. (2011) adicionou o modelo do arrasto atmosférico ao software STRS
com o objetivo de criar uma sustentacao e efetuar manobras aeroassistidas. O con-
trolador encontra a solucao 6tima com os melhores angulos de ataque para realizar

manobras.

OLIVEIRA et al. (2013) estudaram os contornos dos cinturdes de Van Allen afim
de determinar o tempo de passagem através destas regides, com um propulsor de
plasma desenvolvido no trabalho de FERREIRA et al. (2015).

GONCALVES (2013) apresentaram o estudo referente a manobras orbitais de satéli-
tes em 6rbita lunar considerando perturbagoes de natureza gravitacional e do albedo
lunar. Esse trabalho utiliza a modelagem do potencial gravitacional conforme pro-
posto por KONOPLIV et al. (2001) e o modelo do albedo lunar é adaptado a partir
do que ja fora proposto por ROCCO (2008a) e ROCCO (2009).

VENDITTTI et al. (2013) apresentaram a modelagem do potencial gravitacional de

um corpo nao esférico e o efeito na orbita de uma espaconave.

SANTOS e ROCCO (2013) estudaram a atuagao de empuxo continuo para controlar
a trajetoria de espagonaves durante manobras de Rendezvous. O trabalho aborda o
estudo de otimizagao multi-objetivo buscando minimizar o combustivel, o tempo e

maximizar a precisao das manobras.

GONCALVES et al. (2015) complementaram o trabalho ja realizado por GONCAL-
VES (2013), pois novas perturbagoes sao inseridas durante a execugdo de manobras
orbitais ao redor da Lua. Sao inseridas as perturbacoes de atragdo gravitacional
Terra-Sol e a pressao de radiagdo para o estudo que visa obter a manobra étima
com o minimo consumo de combustivel, baseando-se, para isso, na solu¢ao do pro-

blema de Lambert.

GONCALVES et al. (2016) estudaram o potencial gravitacional gerado pela nao
homogeneidade de massa do planeta Marte com base no modelo apresentando por
Lemoine. A anélise é realizada comparando os resultados das aceleragoes obtidas nas
coordenadas (z;y; z) do modelo do potencial gravitacional de Marte com os dados

das aceleracoes referentes ao modelo gravitacional devido ao campo central.
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4 METODOLOGIA UTILIZADA PARA O DESENVOLVIMENTO DO
TRABALHO

Este capitulo tem-se por objetivo apresentar os métodos utilizados na formulagao
do problema. Na Fase A, é modelada a geometria tetraédrica regular admitindo que
a conjunc¢ao dos quatro satélites aconteca nos apsides da érbita de S,. Na Fase B,
o erro ¢ inserido na érbita do satélite Sy e o Spacecraft Parameters Calculator é
desenvolvido. Na Fase C sdao modeladas as propriedades fisicas dos satélites e as

perturbagoes responsaveis pela deterioragao de suas trajetorias.

4.1 FASE A - MODELAGEM DO POSICIONAMENTO RELATIVO
DOS SATELITES DISPOSTOS EM UMA GEOMETRIA TETRA-
EDRICA REGULAR E CALCULO DOS PARAMETROS ORBI-
TAIS

Uma casca esférica imaginaria de raio constante r; circunscrita a Terra representara o
dominio que contém todas as solugoes de érbitas circulares para que se estabeleca um
plano de voo entre trés satélites ndo colineares. A quarta Orbita é eliptica e contém o
quarto satélite, nao coplanar ao plano dos trés satélites, entretanto o periodo orbital
do quarto satélite é o mesmo que dos trés satélites contidos na superficie da esfera
ficticia. Para escrever as equagoes da dinamica orbital, considera-se que os satélites

estao referenciados no sistema ECI.

Figura 4.1 - Casca esférica ficticia que contém a secdo circular formada pelos satélites S1,
So, S3, € Sy no instante em que o tetraedro regular se forma.
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Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)
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A figura 4.1 ilustra a esfera ficticia onde se dispdem as orbitas dos satélites S, Sy e

S3 e a oOrbita do satélite ;.

Dois satélites S; e Sy estao dispostos sobre uma orbita circular de forma que a
distancia relativa entre eles seja relacionada pela diferenca entre as anomalias médias
de S7 e S5 e o vetor 7 é a distancia relativa entre os satélites, como ilustra a Figura
4.2.

Figura 4.2 - Posicionamento relativo entre dois satélites S; e So numa érbita circular.

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

Por se tratar de uma oOrbita circular os raios vetores que ligam os centros de massa

dos satélites e o centro de massa da Terra sdo 0os mesmos.

7] = |7| = |Br| + |B] (4.1)

Onde || e |73 representam os valores absolutos dos vetores que unem os centros

de massa de S; e Sy, respectivamente, RT‘ ¢ o valor absoluto do vetor do raio

terrestre, H‘ é o valor absoluto do vetor altitude dos satélites e AM é a variagao

entre as anomalias médias de S| e Ss.

O vetor 7 esta relacionado com AM. Para determinar a posicio relativa entre S; e

S,, primeiramente calcula-se o valor de AM.
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=

M= ()t -1) (4.3)

N|=

M= () (- 1) (4.4)

Substituindo (4.4) e (4.3) em (4.2).
AM = (/g) (t2 = T) — (/g) St —T) (4.5)
AM = ( s )5 (ts — 1) (4.6)

T13

Os instantes ty e t1 sdo conhecidos e desta forma pode-se calcular a posicao relativa
entre os satélites e ao mesmo tempo ir definindo os parametros orbitais de cada

corpo. E possivel observar que o tridngulo AOS; S, é iséscele como mostra a Figura
4.3.

Figura 4.3 - Tridngulo formado entre o centro da Terra e os dois satélites S1 e S2.

(o]
n r
Sl ?—.’ Sz

Fonte: Producgao do autor.

Desta forma pode calcular-se o valor de |r].

7% = |77 + |7 — 2|7 |7 cos (AM) (4.7)
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Inserindo um terceiro satélite, S3, nao colinear a S e a S5, ira se formar um plano
triangular. Este plano triangular move-se livremente sobre a casca da esfera ficti-
cia de modo que a distancia entre cada corpo e o centro da Terra seja conhecida.
Deseja-se formar um tridngulo AS;.5,53 de lado rsobre esta casca esférica, ou seja,
o triangulo formado pelos satélites sobre o plano serd equilatero. Para determinar a
posicao do satélite S5, fixa-se que sua anomalia média seja a bissetriz do angulo do
triangulo AOS1S,. A Figura 4.4 apresenta o posicionamento de S3 relativo a 6rbita

de S e S, por meio da anomalia média M3 e o raio vetor 73.

Figura 4.4 - Posicionamento de S3 na orbita dos satélites S; e Sy por meio da anomalia
média.

Fonte: Adaptado de MCCLAIN e VALLADO (2001)

A anomalia média M; é fixada como sendo metade de AM.

Mz = - (My — M) (4.8)

N | —

Para que o terceiro satélite forme um triangulo de lado r, sobre o plano que intercepta
a casca esférica, inclina-se a orbita de S3 da érbita de Sy e S7 como mostra a Figura
4.5.
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Figura 4.5 - Plano formado pelos satélites S1, So e S3 sobre a casca esférica.

Fonte: Producao do autor.

O angulo de inclinagao da érbita de S5 é calculado a partir de posi¢oes geométricas

pré-estabelecidas.

N

7 =r = (Ar, + Ar,2 + Ar.?) (4.9)

1
B = b= (Ab>+ Ab,* + Ab.?)? (4.10)
Aplicando Pitagoras e rearranjando os termos define-se o valor da altura, b, do

triangulo AQO’S;S3.

b:r(i)% (4.11)

Como os satélites possuem orbitas congruentes, o padrao formado por Si, Sy e S3

se repetira a cada meio periodo orbital.

3
T, = 2 () (4.12)

COHIOT1:T2:T3—>T1:T2:T3.
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Onde T; é o periodo orbital de cada um dos corpos.

As oOrbitas dos trés corpos foram definidas propositalmente circulares, pois essa consi-
deracao acarreta em simplificagoes iniciais de um problema extremamente complexo,
ja que todos os parametros orbitais dos quatro satélites podem variar em funcao da
conica que descreverd sua trajetoria. As ascensoes retas foram arbitrariamente de-
finidas, €2 = 0°, ou seja, 2; = Qs = 3. Para que o tridngulo equildtero entre os
satélites S, Sy e S3 ocorra, as anomalias médias dos trés satélites deverdo ser iguais
a Mz = 90° ou Mz = 270°, My = 90° — 2} ou M; = 270° — 23 e M, = 90°+ 2 ou
My = 270° + ATM. Esses valores foram calculados com base na disposi¢ao geométrica

dos satélites em 6rbita.

Com o plano estabelecido, se um quarto satélite nao coplanar ao triangulo AS755S53
for inserido ao sistema, entao o poliedro sera formado. Este poliedro é um tetraedro
e para que ele seja regular, as arestas deste tetraedro deverao ser iguais. A Figura

4.6 apresenta a disposicao dos quatro satélites em geometria tetraédrica.

Figura 4.6 - Geometria tetraédrica formada por quatro satélites S1, So, S3 e S4.

Fonte: Producao do autor.

A altura do tetraedro, br, é o segmento S;G, onde GG é o baricentro da base formada
pelo triangulo AS;1S5553. O baricentro esta posicionado a um tergo da altura do

triangulo AS;1553 relativo a 519, e dois tercos da altura do tridngulo AS;1.5,95
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relativo ao vértice S3. O calculo da altura do tetraedro é apresentado na equagao

abaixo.

by — r<§>% (4.13)

O arranjo de satélites precisa ser peridodico para que se estabeleca a formacao te-
traédrica de voo. Porém, se o quarto satélite estiver se movendo sobre uma 6rbita
contida nalsuperficie da casca esférica, o tetraedro formado nao sera regular, pois
br # r(%)é. Para que esta formacao ocorra de maneira que o periodo orbital dos
quatro satélites seja o mesmo, admite-se que S estara em uma Orbita eliptica, cujo

a=r17T.

Ta/p =11 [1 — ecos (u)] (4.14)

Portanto:

Tajp =11[1 £ €] (4.15)

Sendo 74/, 0 valor absoluto do raio vetor no perigeu e apogeu e e ¢ a excentricidade
da 6rbita de Sj.

Os raios do perigeu e apogeu podem ser calculados como sendo a distancia do centro
da Terra até o baricentro da base triangular somado a altura do tetraedro. A dis-

posicao geométrica de satélites em orbita terrestre pode ser visualizada na Figura
4.7.

T‘a/p = d + bT (416)

Sendo d é a distancia do ponto O, localizado no centro da Terra, até o baricentro

(G) da base do tetraedro e iy é a inclinagao orbital de Sy.
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Figura 4.7 - Apresentacdo do arranjo orbital da configuragdo geométrica dos quatro saté-
lites.

Fonte: Producgao do autor.

Para determinar se r,/, ¢ o raio do perigeu ou apogeu, supos-se inicialmente que
Ta/p = Tp, logo k = 0 e cos (km) = 1. Entao, r, = ri[1 —e]. Ser, > — e <0
o que é inverossimil. Desta forma, r,/, = 7., k=1 e cos(km) = —1. Com isso,
ro = ri[l+e] e e>0, ou seja, a configuragdo geométrica proposta, inicialmente
ird se formar no apogeu da oOrbita de S;. A determinagdo do instante inicial da
configuracao de satélites ainda nao é suficiente, pois também é preciso verificar o

raio do perigeu relativo a S; de modo que nao ocorra a colisdo com a Terra.

Tq —Tp
Ta +7p

e =

— Ty > Ry (417)

Sendo e é a excentricidade orbital.

Se 1, for menor que o raio da Terra deve-se modificar a configuragao da formacao,
aumentando ou diminuindo a aresta do tetraedro, até que r, seja maior que [y mais

uma altitude minima ~ 350 km.

A formacgao tetraédrica ocorre no apogeu da érbita eliptica descrita pelo satélite
Sy, ou seja, quando M, = 180°. Neste instante r, = d + br. No instante que o
tetraedro regular se forma M, = 180°, M3 = 90° ou M3 = 270°, M; = 90° — A?M
ou My, = 270° — % e My = 90° + % ou My = 270° + % considerando que
Q1 = QO = Q3 = Qy e wy = 270°. Se todos os pardmetros orbitais envolvidos no
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problema nao forem corretamente ajustados o tetraedro regular nao sera formado

no apogeu da orbita eliptica, podendo até mesmo nao se formar.

O problema sera simulado em um ambiente computacional denominado Spacecraft
Trajectory Simulator (STRS). Para verificar a formagao geométrica de um poliedro
regular sado propostos trés algoritmos de deteccao baseado em trés flags detectores,
aumentando a precisao da deteccdo do formato geométrico regular entre os qua-
tro satélites. Estes flags baseiam-se na diferenca com relagdo a aresta nominal do
tetraedro, na deteccao do volume da formacao tetraédrica e na diferenca entre as
arestas do tetraedro. Como existe um erro associado a posicao dos satélites, sao
consideradas trés tolerancias relativas a cada um dos trés flags. Essas tolerancias
foram escolhidas de forma arbitraria e a priori nao foram efetuados estudos quanto
a forma de se definir estas tolerancias. Para que os flags indiquem o instante da
formacao dos satélites, considera-se que no momento da detec¢do os quatro corpos

estejam arranjados sobre a geometria de um tetraedro regular.

Um tetraedro regular é formado por seis arestas congruentes. Essas arestas sao re-
presentadas por vetores que determinam o posicionamento relativo entre os satélites

como mostra a Figura 4.8.

Figura 4.8 - Representacao das disposigoes das arestas que compdem o tetraedro.

Fonte: Producao do autor.

As arestas do tetraedro sao definidas da seguinte forma:
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a = 5451

b= 555
c= 55
d= 5,53
e = 545
f =555,

(4.18)

Calculando o médulo da diferenca de cada aresta do tetraedro, considerando uma

tolerancia ¢, chega-se a regiao que compdem a vizinhanca de cada vértice.

o —b] <6 (m)
S1q|a—c| <8 (m)
e~ b < 6 (m)
= el <5 (m)
Saqle—d| <6 (m)
|[d—e| <0 (m)
|b—d| <6 (m)
S3 16— f| < 6 (m)
- f| <6 (m)
la— | < 6 (n)
Siyla— f < 0(m)
e~ £ <6 (n)

Se as arestas nao sao concorrentes (VNC):

o —d] <0 (m)
VNC b —el <6(m)
e = f1 <0 (m)

46

(4.19)

(4.20)

(4.21)

(4.22)

(4.23)



As arestas sdo calculadas e seus valores sdo comparados durante todo instante da
simulagao. Quando a diferenca entre todas as arestas do tetraedro for nula, o flag
sinaliza 1 mostrando que o tetraedro regular se formou dentro de uma tolerancia

admissivel. O algoritmo responsavel por este flag é representado na Figura 4.9.

Figura 4.9 - Algoritmo de detec¢do da formagao tetraédrica regular relativo as arestas do
poliedro.

Inicio

|la — b| < tolerdncia
514 la = ¢| < tolerdncia
|c = b| <tolerincia
|c = e| < toleréncia
844 |le = d| < tolerdncia
|d = e| < tolerdncia
|b — d| < tolerdncia
33

|[b — f| = tolerincia
|d — f| < tolerdncia

la — e| < tolerdncia
5,4 la = f| < tolerincia
le — f| < tolerdncia

|a — d| < tolerancia

VNC4 |b— e| < tolerdncia

|e — f| < tolerancia

Fonte: Producao do autor.
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O volume nominal do tetraedro vale:

V, = 14,73 (kn®) (4.24)

O volume do tetraedro é calculado conforme a equacao:

. g Qy a
Ve = 6 by b, b, (4.25)
Cx Cy Cs

O algoritmo responséavel pelo flag baseado no volume ¢é representado na Figura 4.10.

Figura 4.10 - Algoritmo de detec¢do da formacao tetraédrica regular baseado no volume
nominal do poliedro.

Inicio

Fonte: Producao do autor.

O volume do tetraedro varia de acordo com o movimento dos satélites. Entretanto,
esse volume é conhecido no momento em que o tetraedro regular se forma. Durante
toda a simulac¢ao o valor do volume calculado é comparado com o volume nominal

do tetraedro regular. Quando os volumes sao iguais, o flag sinaliza 1 mostrando que
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o tetraedro regular se formou dentro de uma tolerancia admissivel.

V. — V| < 6 (m) (4.26)

O posicionamento relativo é calculado por meio da diferencga entre a posicao atual de
cada satélite. No instante em que o tetraedro regular se forma, a posigao relativa dos
quatro corpos ¢ conhecida e limitada pela aresta nominal do poliedro. Sendo assim,
o posicionamento dos satélites é calculado durante toda a simulacao 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 admissivel.

Sy — Si| — 5000 < & (m)
S5 — 1| — 5000 < & (m)
1S4 — S4] — 5000 < § (m) (4.27)
S5 — Sa| — 5000 < & (m)
1S4 — Ss| — 5000 < & (m)
1S4 — S5] — 5000 < & (m)

O algoritmo responsavel pelo flag da distancia relativa é representado na Figura
4.11.
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Figura 4.11 - Algoritmo de deteccao da formacao tetraédrica regular baseado na diferenca
do posicionamento relativo dos satélites.

Inicio

v

Py =15, — ;] — 5000
P, =15, — 51— 5000
Py =15, — 5;1— 5000
P, = IS; — S,]— 5000
P =15, — 5,1 5000
Pg =15, — S51— 5000
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Fonte: Producao do autor.

4.2 FASE B - INSERCAO DE UM ERRO NO SEMI-EIXO MAIOR
DA ORBITA DO SATELITE S, MANTENDO INALTERADO AS
CONDICOES INICIAIS DOS DEMAIS CORPOS

O periodo de uma érbita é fungdo do semi-eixo maior, caso essa seja eliptica. Os
satélites Sy, Ss e S3, que formam a base do tetraedro regular permanecem sobre suas
posicdes sobre suas orbitas circulares. A area da base do tetraedro formada pelos

satélites Sy, Sy e S3 é calculada conforme a equagao.

1=
A= §\bxcﬂ (4.28)
b= 53— S (4.29)
d= S, — S5 '

Como orbitas circulares possuem o mesmo raio orbital, a area da base sera sempre

periddica. Para que o tetraedro seja regular, a érbita do satélite Sy possui baixa
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excentricidade. Somando um erro () no semi-eixo maior da dérbita de Sy, seu periodo

¢é calculado:

S (430

Esse erro poderia ser, por exemplo, uma falha de posicionamento durante o afas-
tamento relativo dos corpos durante suas manobras de alocagao orbital. Esse erro

pode ser corrigido por meio de uma agao de controle.

A generalidade do problema é de extrema importancia, pois ela possibilita que os
satélites sejam posicionados em qualquer regiao do planeta Terra. A generalizacao do
problema foi obtida por meio dos calculos realizados com base na analise geométrica
do posicionamento dos satélites, dentro das condigoes ja apresentadas, e para que as
orbitas fossem calculadas para qualquer dado de entrada referente a altitude orbital,
distancia relativa entre os satélites, inclinagao orbital e ascensao reta de nodo, as
equagoes que calculam os pardmetros orbitais de todos os satélites foram deixadas

em funcao destas variaveis de entrada, acima apresentadas.

Um software foi criado e chamado por Spacecraft Parameters Calculator (SPC),
com o intuito de calcular automaticamente os elementos orbitais dos quatro satéli-
tes, tendo como entrada as varidveis: i) altitude orbital; ii) distancia relativa entre
os satélites; iii) inclinagdo do plano da drbita de Sy e Ss; e iv) ascensao reta do
nodo ascendente de S; e S5. Os dados de entrada sao inseridos no SPC e todos os
parametros orbitais dos quatro satélites sao calculados e disponibilizados em qua-
tro vetores, dados de saida, usados para a simulacao do movimento no Spacecraft
Trajectory Simulator, STRS (Figura 4.12).

Os dados de saida sao mostrados em displays, possibilitando uma andlise prévia
dos valores antes que os mesmos sejam inseridos no STRS e, ao mesmo tempo, os
vetores dos parametros orbitais dos quatro satélites sdo armazenados na memoria

de trabalho do computador. (Figura 4.13).
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Figura 4.12 - Fluxograma do Spacecraft Parameters Calculator.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 4.13 - Estrutura do Spacecraft Parameters Calculator.
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Fonte: Produgao do autor.
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4.3 FASE C - MODELAGEM DOS PARAMETROS FISICOS DOS SA-
TELITES E DAS PERTURBACOES ORBITAIS

Considerando um modelo mais realista para o problema, dentro do ambiente de
simulagao, sdo consideradas as propriedades fisicas do satélite, ja que sao essas pro-
priedades do corpo as responsaveis pela interatividade do satélite com os efeitos das

perturbagoes do movimento orbital.

As condigoes atribuidas a modelagem do problema considerando perturbagoes orbi-

tais sao:

e Para a propagacao da dinamica do movimento orbital dos satélites
considera-se o sistema de coordenadas inercialmente centrado na Terra
com os eixos inercialmente dispostos: X apontando na direcao do ponto
vernal, Z apontando na direcdo do polo médio de rotagao terrestre e o
eixo Y sobre o plano do equador, perpendicular, dois a dois, com os outros

eixos, completando o triedro inercial;

e Para a avaliacao do movimento aparente das espagonaves considera-se um
sistema de coordenadas nao inercial centrado no centro de massa de cada
satélite com os eixos: H-bar localizado em sentido oposto ao vetor quanti-
dade de movimento angular do satélite, R-bar localizado sobre o raio vetor
que liga os centros de massa da Terra e do satélite, V-bar localizado sobre

o vetor velocidade transversal do satélite;
e Os satélites possuem geometria esférica;
e A &rea projetada é perpendicular ao movimento do veiculo;

e Devido a geometria esférica do corpo, os coeficientes aerodindmicos sao

invariantes em fun¢ao dos angulos de ataque e rolamento;

e A geometria no instante de formagao é um tetraedro regular com aproxi-

macao maxima de 5000 m entre os satélites;

e O campo gravitacional terrestre nao é central devido as assimetrias geo-
métricas e de massa da Terra conforme o modelo EGM2008 (KENYON et
al., 2006) (PAVLIS et al., 2008)(GRUEBER; KOHL, 2008);

e A velocidade de deslocamento da atmosfera e a velocidade de rotacao da

Terra sao iguais;

23



e O modelo atmosférico utilizado permite o cdlculo dos pardmetros da at-

mosfera em uma altitude de 0 a 2000 km;

e As agdes corretivas de controle ocorrem por meio de propulsao de baixo

empuxo;

e O satélite ¢ modelado como sendo uma esfera com diametro de 3,57 m com
massa de 1000 kg; Os harmonicos zonais e setoriais possuem grau e ordem
1000.

Como é atribuido ao satélite a forma esférica, tanto a area projetada de radiagao solar
como a area projetada do arrasto atmosférico ¢ de 10 m* em (x; y; z). O coeficiente de
absorcao é C, = 0,3, o coeficiente de reflexao especular é C,. = 0,3 e o coeficiente
de reflexao difusa é C,q = 0,4. Considera-se para o modelo do arrasto atmosférico
que o coeficiente de arrasto é Cp = 2. Conhecendo as forgas devido a pressao de

radiagao solar e ao arrasto atmosférico sao calculadas e os AVpr € 0 AVp.

A diferenca entre o potencial gravitacional do corpo e o campo central fornece a
forca perturbadora devido ao Geopotencial. Com essa forca e a massa do satélite
calcula-se o AVgp causado por essa perturbagdo. O mesmo conceito é aplicado a
atragao gravitacional da Lua e do Sol para a obtencdo do AVigp. O Sol e a Lua
estao atraindo, constantemente, o satélite, fazendo com que sua trajetoria se desvie
da trajetéria orbital de referéncia. A diferenca entre as forgas gravitacionais do Sol
ou da Lua e a forca central, gera a forca perturbadora. Conhecendo-se a massa do

satélite, calcula-se o incremento de velocidade a partir dessa forga perturbadora.

4.4 APRESENTACAO DO SISTEMA DE CONTROLE DO MOVI-
MENTO ORBITAL UTILIZADO NO STRS

O sistema de controle utilizado para atenuar os efeitos causados pelas perturbagoes

orbitais é o ja utilizado pelo Spacecraft Trajectory Simulator.

A orbita nominal define o estado de referéncia do satélite a cada passo da simulagao.
Esses sao os estados de referéncia utilizados como parametro de comparacao para
qualquer outro comportamento que o satélite descreva em sua trajetoria. As pertur-
bagoes acarretam variagoes no estado atual do satélite, que quando comparado com
o estado de referéncia é obtido um sinal de erro por meio da diferenca entre os esta-
dos de referéncia e o atual. Esse sinal de erro é enviado ao controlador PID, que por
meio de ganhos proporcionais, integrativos e derivativos é gerado o sinal de controle.

O atuador recebe o sinal de controle e executa o comando por meio de corregdes
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de baixo empuxo, cujo os incrementos de velocidades sao inseridos na dinamica do
movimento, juntamente com os incrementos de velocidades perturbadores gerados

pelos modelos das perturbacoes orbitais.
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5 SIMULACOES E RESULTADOS

Este capitulo apresenta as simulagoes realizadas com base na modelagem e nas
consideracoes admitidas no problema nas Fases A, B e C e os resultados obtidos sao

apresentados, discutidos e comparados.

5.1 SIMULACAO REFERENTE A FASE A - DINAMICA DO MO-
VIMENTO ORBITAL DOS QUATRO SATELITES, LIVRES DE
PERTURBACOES, E COMPORTAMENTO DO POSICIONA-
MENTO RELATIVO DOS SATELITES

Inicialmente a modelagem da formacgao de voo tetraédrica considera que os satélites
sdo pontos de massa livres de qualquer efeito perturbativo externo e é analisada a
evolugao do movimento relativo entre os corpos dado como entrada os parametros

orbitais calculados.

Para a primeira simulacao é considerado tempo de simulacao de 6055 s, a tolerancia
relativa a aresta nominal, 5000 m, é 6 = 50 m, a tolerancia relativa as diferencas
entre as posi¢oes ¢ § = 100 m e a tolerancia relativa ao volume nominal do tetraedro

regular é 6 = 0,05 km?. Os dados da simulacio sdo apresentados na Tabela 5.1.

Tabela 5.1 - Parametros de entrada da simulacao: 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
(%) 0 0 0,034562999271458 0,011520999757153
Q(°) 0 0 0 0
w(° 0 0 0 270
M (°) 0 0,0399099558281  0,01995497791405 90,01995497791405

As distancias relativas entre os satélites durante seus respectivos movimentos orbitais
sao calculadas durante toda a simulagao. As Figuras 5.1 e 5.2 mostram o valor da
diferenca entra cada uma das arestas do tetraedro e a sinalizagdo dos instantes em

que o tetraedro regular se forma.

A imagem, quadro a quadro, apresenta o comportamento das aproximacoes relativas
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dos satélites e 0 momento em que os satélites atingem o valor maximo de aproxi-
macao imposto para esta formagao. Cada quadro esboca os valores obtidos pela
diferenca dos médulos das distdncias de trés satélites, que representam as arestas
do tetraedro como apresentado na Figura 4.8, e quando essas distancias se igualam
sua diferenca sera nula. A coincidéncia de todos os zeros sinaliza o momento exato,
dentro dos limites dos erros considerados na simulacao, em que todos os satélites
se encontram dispostos numa formacao de voo tetraédrica e é possivel observar que
este evento ocorre em 1500 s e em 4500 s. Estes tempos sinalizam o momento exato

da formacgao de um poliedro regular.
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Figura 5.1 - (a) Diferencas modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetrae-
dro.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.2 - (b) Diferengas modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetrae-
dro.

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000

Fonte: Producao do autor.
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O flag que alerta que o volume do tetraedro regular, 49, foi atingido é apresentado
na Figura 5.3. Sao sinalizados os dois intervalos de tempo em que o movimento
orbital das espaconaves converge para a situacao em que os satélites se encontram
dispostos na geometria de um tetraedro regular em formacao de voo, satisfazendo a

tolerancia admitida para o volume.

Figura 5.3 - Flag de detecgdo do volume da formacao tetraédrica.
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Fonte: Producao do autor.

A Figura 5.4 mostra mais um critério de deteccao do tetraedro regular. Neste crité-
rio considera-se a dimensao de 5000 m de cada aresta do tetraedro +4. Os quadros
ilustram o posicionamento relativo entre as espaconaves durante a propagac¢ao do
movimento orbital e o flag=1 quando as distancias relativas entre os satélites atin-
gem o valor maximo de aproximacao relativa de 5000 +¢6 m. Foi possivel observar
que em alguns momentos da propagacao do movimento orbital, alguns satélites se
aproximam da distancia relativa imposta na simulacao, mas nao necessariamente se
encontram na formacao tetraédrica regular. Pode-se também observar que o tempo
particular de cada conjunto de satélites que se coloca em formacéao é distinto. Alguns
corpos apenas se aproximam e se afastam, enquanto que alguns corpos permanecem
por mais tempo voando em formagcao. Ou seja, o momento de formacgao de voo ocorre
de duas formas: i) quando os quatro satélites se colocam em formagao ou; ii) quando

seus pares se posicionam em formacao de voo.
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Figura 5.4 - Flags sinalizadores da formacao tetraédrica de satélites.

Fonte: Producao do autor.
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A evolugao do volume e a evolugao da édrea, formados durante toda a trajetoria das
espagonaves, sao apresentadas nas Figuras 5.5. Observa-se que a area cresce até os
1500 s onde atinge seu valor maximo. Juntamente com a area o volume também
cresce e atinge seu valor maximo no mesmo tempo indicando, mais uma vez, que
hé a ocorréncia do tetraedro regular. Em seguida a area e volume decaem até 3000
s. Neste momento a area é minima porque os satélites Sy, Sy e S3 encontram-se
alinhados, com S3 localizado sobre o ponto médio de S;.S5. O plano orbital do satélite

S5 € inclinado em relagao ao plano orbital dos satélites S; e S5. A partir do ponto



médio S inicia seu movimento de ascensao até que a area atinge seu valor maximo
novamente em 4500 s. No momento em que o volume atinge seu valor minimo, o
satélite S, encontra-se alinhado com o satélite S5 até que inicia seu movimento de
ascensao onde, em conjuncao com os demais satélites, atinge volume maximo e,

outra vez, a formacao tetraédrica ocorre.

Figura 5.5 - Area do tridngulo da base e volume do tetraedro.
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Fonte: Produgao do autor.

O movimento aparente dos satélites pode ser observado na Figura 5.6 por meio do
referencial centrado no satélite S;. Observa-se que os satélites S3 e S; encontram-

se em movimento, enquanto Sy encontra-se parado relativo a S;. Esta ocorréncia é
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explicada considerando que S; e S5 sdo complanares e distam 5000 m constante-
mente. Ja a orbita de S5 e Sy sdo inclinadas com relagdo ao plano orbital de S;. O
movimento de S3 percebido por S; é de ascensao e declinio, mesmo que sua orbita
seja circular. Isto pode ser explicado pela cinematica do movimento relativo, onde
o movimento percebido de um referencial em movimento é aquilo que ele observa
independente do movimento real, ou seja, o satélite S5 passa pelo ponto médio de
5155 e se eleva, ocorrendo o mesmo processo meio periodo orbital depois, porém Sy
declina do ponto médio de S;S5. Em ambos os instantes, observado do referencial de
S1, a trajetéria assumida por S3 é uma reta ascendente e descendente ja que essa é
a percepcao aparente de S7. O mesmo ocorre com a observacao do movimento de Sy
relativo a S;. A orbita de S4 é minimamente inclinada com relagao ao plano orbital
de S; e sua excentricidade é muito baixa. O periodo orbital dos quatro corpos é
o mesmo. O movimento de S; é acelerado devido a excentricidade da érbita desse
satélite, porém por possuir excentricidade muito baixa, a observacao de S; relativo
a percepcao do movimento orbital de Sy é de que S; o acompanha todo instante e,

portanto, a integral do movimento resulta em uma elipse.

Alterando o referencial para o centro de massa do satélite S3, observa-se o movimento
similar ao da figura anterior, porém agora com a percepcao de ascensao e declinio
de S7 e S; relativos a S3. O mesmo raciocinio aplica-se a trajetoria do satélite Sy

relativo ao referencial de S3 (Figura 5.7).

Do referencial centrado no centro de massa de S; o movimento aparente ¢é visualizado

na Figura 5.8.

Os posicionamentos dos satélites percebidos do referencial do satélite S, como foi
apresentado anteriormente na Figura 5.6, pode ser avaliado tridimensionalmente
na Figura 5.9 (SUBSTITUIR A IMAGEM, POIS O REFERENCIAL ESTA CEN-
TRADO EM S,). O movimento individual de cada corpo em suas respectivas érbitas
fica melhor exposto e por ser mais visual fica facil perceber que o movimento apa-

rente das espagonaves é como de fato explicado anteriormente na Figura 5.6.

Da 6tica de S3 é apresentado agora na Figura 5.10 o movimento aparente das espaco-
naves no momento da ocorréncia da formacao tetraédrica e a trajetoria dos satélites

S1, S5 e Sy relativa ao referencial do satélite Ss.

A Figura 5.11 apresenta o momento da ocorréncia da formagao tetraédrica e a tra-

jetéria dos satélites Sp, Sg e S3 relativa ao referencial do satélite Sy.
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Figura 5.6 - Movimento relativo de S, S3 e Sy relativo a S.

V-bar (m)

R-bar (m)

Fonte: Producao do autor.

Figura 5.7 - Movimento relativo de S, Ss e Sy relativo a Ss.

V-bar (m)

Fonte: Producgao do autor.
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Figura 5.8 - Movimento relativo de S, Ss e S5 relativo a Sy.

Fonte: Producao do autor.

O posicionamento relativo entre S; e S5 é observado na Figura 5.12. No inicio da
simulagao o satélite S3 encontra-se no ponto médio da distancia entre S; e S5, logo
em seguida S3 comega a se afastar e se elevar do plano orbital de S; e no tempo
de 1500 s, o segmento 5153 = 5000 m e o tridangulo AS;S553 forma-se. Apds a
formacgao, o movimento se degrada e por ser periddico ele acontece novamente, nesta

configuracao, em 4500 s.

A Figura 5.13 ilustra a aproximacao entre os satélites S; e Sy até o primeiro instante,
1500 s, em que atingem a distancia de 5000 m. Este, inclusive, é o instante em que
os quatro satélites encontram-se em formagao numa constelacao tetraédrica regular.
A posicao das espaconaves varia com o tempo e, consequentemente, a distancia
relativa entre os satélites Sy e Sy diminui até que atingem a aproximagao de 4000
m. Entao a distancia entre os dois satélites comeca 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 formacao de voo esta caracterizada pelo momento em que os
corpos encontram-se posicionados sobre a condi¢ao imposta pela missao, o conjunto
dos quatro satélites também nao estd sobre uma formacao de voo. A formacao

tetraédrica regular acontece novamente em 4500 s.
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Figura 5.9 - Formacgao de voo tetraédrica observada do sistema de coordenadas centrado

em Si e as trajetorias assumidas pelos satélites Ss e Sy relativos a 5.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 5.10 - Formagcdo de voo tetraédrica observada do sistema de coordenadas centrado

em S3 e as trajetérias assumidas pelos satélites Sy, So e Sy relativos a S3.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.11 - Formacao de voo tetraédrica observada do sistema de coordenadas centrado
em Sy e as trajetérias assumidas pelos satélites Sy, So e S relativos a Sy.
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Fonte: Producao do autor.

O grafico da Figura 5.14 apresenta o afastamento e a aproximacao relativa dos
satélites S5 e Sy. Quando a simulacao se inicia, os satélites encontram-se alinhados
e com afastamento aproximado de 8200 m. O movimento das espagonaves evolui
e a distancia relativa entre elas diminui até atingir o valor de 5000 m em 1500 s,
quando o tetraedro regular se forma. Os satélites passam a se afastar até o momento
de seu alinhamento e, adiante, a aproximacao com distancia relativa de 5000 m em
4500 s com a formacgao agrupada outra vez. O grafico da Figura 5.14 apresenta o
afastamento e a aproximacao relativa dos satélites S3 e S;. Quando a simulagao se
inicia, os satélites encontram-se alinhados e com afastamento aproximado de 8200
m. O movimento das espaconaves evolui e a distancia relativa entre elas diminui até
atingir o valor de 5000 m em 1500 s, quando o tetraedro regular se forma. Os satélites
passam a se afastar até o momento de seu alinhamento e, adiante, a aproximagao

com distancia relativa de 5000 m em 4500 s com a formagao agrupada outra vez.
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Figura 5.14 - Posicionamento relativo entre os satélites S3 e Sy.
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Fonte: Producao do autor.

A periodicidade da formagao da constelacdo no apogeu e perigeu da érbita de Sy
pode ser observada na Figura 5.15. O referencial encontra-se disposto sobre o centro
de massa do satélite S, e é possivel perceber deste referencial o movimento relativo
de todos os satélites. Com o inicio da simulacao, as espagonaves se posicionam em
formacao e formam a constelacao tetraédrica primeiramente no apogeu. A configu-
racao de um tetraedro regular é obtida em um unico instante sendo degradada no
instante seguinte. As espaconaves ainda continuam em formacao e dispostos sobre
uma constelagao tetraédrica, porém de um tetraedro nao regular. O satélite S3 inicia
seu movimento de descida até que se posiciona outra vez em conjungao com Sy e Sy
formando um plano triangular. Neste exato momento o satélite S; encontrar-se-4 de

maneira a formar outra vez o tetraedro regular, porém no perigeu da érbita de Sj.
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Figura 5.15 - Constelacao tetraédrica se formando no apogeu e perigeu da orbita de Sjy.
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Fonte: Producao do autor.

5.2 SIMULACAO REFERENTE A FASE B - DINAMICA DO MO-
VIMENTO ORBITAL DOS QUATRO SATELITES, LIVRES DE
PERTURBACOES, E COMPORTAMENTO DO POSICIONA-
MENTO RELATIVO DOS SATELITES DADO UM ERRO NO
POSICIONAMENTO INICIAL DO QUARTO SATELITE

A modelagem da formacao de voo tetraédrica ainda considera que os satélites sao
pontos de massa livres de qualquer efeito perturbativo externo, porém é inserido
um erro (¢ = 100) m no semi-eixo do satélite S, para realizar andlises da trajetoria
assumida pelo mesmo e avaliar a variacao do posicionamento relativo entre as espa-
conaves. O tempo de simulagao é de 6055 s, a tolerancia relativa a aresta nominal,
5000 m, é 06 = 50 m, a tolerancia relativa as diferencas entre as posicoes é 6 = 100

m e a tolerancia relativa ao volume nominal do tetraedro regular é 6 = 0,05 km?.

Para esta segunda andlise foram considerados os seguintes dados conforme mostra
a Tabela 5.2.
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Tabela 5.2 - Parametros de entrada da simulagao: Fase B.

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 71781384100

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

As Figuras 5.16 e 5.17 mostram as diferengas entre as arestas apos a inserc¢ao do erro
no semi-eixo do satélite S;. Como ja explicado anteriormente, a imagem, de forma
individual, apresenta o comportamento das aproximagoes relativas dos satélites e o
momento em que os satélites atingem o valor méaximo de aproximacao imposto para
esta formagao dentro dos limites da tolerancia imposta para este flag. O primeiro
quadro, da Figura 5.16, apresenta o flag de detecgao do tetraedro regular e é possivel
perceber que para e = 100 m no posicionamento inicial de Sy, esse flag sinaliza que

o tetraedro regular nao se forma mais.

O flag de deteccao do volume apresenta na Figura 5.18 a sinalizacao da ocorréncia
do tetraedro em dois instantes proximos, o que pode ser entendido que nao necessa-
riamente esses instantes sejam formagoes de um tetraedro regular, ja que o volume
é funcdo das medidas das arestas e essas poderiam se ajustar de tal forma que o
volume nominal, para a tolerancia admitida, seja 0 mesmo que o calculado para um

tetraedro regular.

Considerando a tolerdncia em cima da dimensao de cada uma das arestas é possivel
perceber na Figura 5.19 que o tetraedro regular se forma uma tnica vez e nao se

forma mais.
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Figura 5.16 - (a) Diferencas
edro.

modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetra-
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.17 - (b) Diferengas modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetra-

edro.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.18 - Flag de detecgdo do volume da formacéo tetraédrica.
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Fonte: Producao do autor.

A trajetoria degenerada do satélite Sy pode ser observada na Figura 5.20. O erro
inserido na posic¢ao inicial de Sy, mesmo que pequeno, foi suficiente para destruir a
formacao do tetraedro regular e alterar todo o posicionamento relativo entre ele e
os demais corpos. Do referencial do satélite S; observa-se que os satélites Sy e S3
nao tiveram seu comportamento alterado, porém o satélite Sy teve sua trajetéria
alterada o que impossibilitou a formacao da constelagdo de um tetraedro regular.
Pode-se perceber o afastamento do satélite S; relativo aos outros satélites com o

passar do tempo.

A Figura 5.21 ilustra que do referencial de S3 é possivel perceber que o satélite
S, afasta-se dos demais satélites e o movimento relativo de S; e Sy permanecem

inalterados se comparados com os resultados obtidos na simulacao I.

A anédlise do movimento aparente quando observada do referencial de S; cria a
impressao de que o afastamento provém dos satélites Sy, Sy e S3, como ilustra a
Figura 5.22, todavia os satélites S;, Sy e S3 continuam em suas Orbitas nominais

como apresentado na simulacio na Fase A.
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Figura 5.19 - Flags sinalizadores da formagao tetraédrica de satélites.

Fonte: Producao do autor.
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aparente de S3 relativo ao referencial de S; permaneceram inalterados.
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E possivel observar na Figura 5.23 que o erro no semi-eixo de S, ocasionou o afasta-
mento gradual deste satélite relativo ao referencial disposto no centro de massa do
satélite S e que tetraedros nao regulares e, consequentemente, com volumes varian-

tes no tempo, devido ao aumento do semi-eixo, tornaram-se possiveis. O movimento

A percepcao do afastamento Sy relativo ao referencial de S5 é também observada na

Figura 5.24. O movimento aparente dos satélites S; e Sy permaneceram inalterados



e coincidentes ja que ambos se encontram sobre uma trajetoria descrita num mesmo

plano orbital.

O movimento aparente entre S; e S3 mostra-se inalterado durante a simulagdo como

ilustra a Figura 5.25.

Apos o inicio da simulacao, no tempo de 1500 s o satélite S; se aproxima e se
posiciona a distancia de 5000 m de S;. Neste momento, considerando o flag do
posicionamento relativo dos satélites, um tetraedro regular se forma e se degrada
instantes depois. De acordo com a simulacao na Fase A e em consonancia com os
resultados de aproximacao coletados na Figura 5.23, o outro instante de tempo em
que essa formacao ocorreria seria em 4500 s, todavia nao € isso que se observa. Para
esse tempo, a posicao entre S; e Sy é um pouco menor que a distancia de 5000
m e quando essa ¢é a distancia entre os satélites, o tempo é maior do que 4500 s,
e consequentemente, a distancia entre S; e S3 é diferente de 5000 m. Com isso, é
possivel perceber que estd ocorrendo uma evolugao da posigao de Sy relativa a Sy, ou
seja, o tetraedro regular nao se forma mais devido ao erro na posicao de Sy (Figura
5.26).

Figura 5.20 - Movimento relativo de S5, S3 e Sy relativo a Sy.

H-bar (m)

Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.21 - Movimento relativo de S1, So e Sy relativo a Ss.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 5.22 - Movimento relativo de Sy, S e S3 relativo a Sy.

x10°
1 _________________ b
N NP SR |
S
: :
: :
) :
-0.5 j
SLEY PR e Loaeeees L - .
N S T |
4
%10 U |
1 0.6
R-bar (m) 1 x 104

V-bar (m)

Fonte: Producgao do autor.
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Figura 5.23 - Formacao de voo tetraédrica observada do sistema de coordenadas centrado
em S e as trajetérias assumidas pelos satélites S3 e Sy relativos a S7.

H-bar {m)

Fonte: Producao do autor.

A deterioracao da trajetéria de Sy é também percebida conforme mostra a Figura
5.27, onde fica evidente que ha uma dissonancia entre a posicao de Sy relativo a Ss.

Nos instantes de 1500 s e 4500 s a distancia relativa entre esses satélites deveria ser

de 5000 m, porém isso nao acontece.
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Figura 5.24 - Formacao de voo tetraédrica observada do sistema de coordenadas centrado
em S3 e as trajetérias assumidas pelos satélites Sy, So e Sy relativos a S3.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 5.25 - Posicionamento relativo entre os satélites S e Ss.
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Fonte: Producao do autor.
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distancia: 81 - S4 {m)

distancia: S3 - 84 {m)

Figura 5.26 - Posicionamento relativo entre os satélites S1 e Sy.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 5.27 - Posicionamento relativo entre os satélites S3 e Sy.
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Fonte: Producao do autor.
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5.3 SIMULACAO REFERENTE A FASE C - DINAMICA DO MO-
VIMENTO ORBITAL DOS QUATRO SATELITES, CONSIDE-
RANDO AS PERTURBACOES ORBITAIS E MEDIDAS CORRE-
TIVAS DE CONTROLE POR MEIO DE PROPULSAO DE BAIXO
EMPUXO

A simulagao III considera que as trajetorias dos satélites serao alteradas pelo efeito
do Geopotencial, da atracao gravitacional do Sol e da Lua, arrasto atmosférico e
pressao de radiacao solar. Um sistema de controle em malha fechada é responséavel
por atenuar os efeitos dessas perturbagoes orbitais nas trajetorias dos satélites. Essa
simulagao avalia a deterioracao da posicao dos satélites e a efetividade das acgoes de

controle que inibem os efeitos dessas perturbagoes.

O tempo total de simulagao é de 24220 s dividido em duas partes, periodo de atuacao
do controlador tempo = 12110 s e periodo em que os atuadores deixam de agir sobre
o satélite tempo = 12110 s, a tolerancia relativa a aresta nominal, 5000 m, é § = 50
m, a tolerancia relativa as diferencas entre as posigdes ¢ 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 5.3.

Tabela 5.3 - Parametros de entrada da simulagao: Fase C.

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

A simulacao considera que os atuadores sdo acionados desde o inicio da simulagao
para que as posigoes orbitais dos satélites sejam corrigidas a todo instante. A trajeto-
ria dos satélites permanece inalterada durante a agao dos atuadores e a periodicidade
da formacgao da geometria de um tetraedro regular é garantida como pode-se ob-
servar na Figuras 5.28 e 5.29. Até o tempo de 12110 s os atuadores estao ligados

de maneira a atenuar os efeitos das pertubacgoes orbitais. No momento em que os
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atuadores sao desligados os satélites deixam de corrigir suas posi¢oes, por meio da
atuacao, e a periodicidade da conjuncao dos satélites se torna comprometida e o flag

deixa de sinalizar a ocorréncia do tetraedro regular.

Figura 5.28 - (a) Diferencas modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetra-
edro.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.29 - (b) Diferengas modulares dos vetores que definem todas as arestas do tetra-
edro.
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Fonte: Producgao do autor.

A Figura 5.30 apresenta os instantes em que este flag detecta o volume formado
pelos satélites. Mais uma vez percebe-se que este sinalizador nao se mostra confiavel
na deteccao de um tetraedro regular, j4 que apds o desligamento dos atuadores,
ele detectou a formacao de dois provaveis volumes semelhantes ao de um tetraedro
regular, porém isso nao significa que os satélites se dispuseram sob a geometria de

um tetraedro regular.
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Este flag sinaliza os instantes em que a posi¢ao entre os satélites mede 5000 m mais
a tolerancia admitida para esse sinalizador. Mais uma vez é possivel perceber que
assim que os atuadores deixam de corrigir a posicao dos satélites, a formacao de um
tetraedro regular se torna inexistente, ou seja, se nao houver um sistema de controle
capaz de agir na trajetoria perturbada dos satélites o agrupamento dos satélites em

um tetraedro regular torna-se impossivel como mostra a Figura 5.31.

A Figura 5.32 apresenta a trajetoria perturbada dos satélites Sy, S3 e S observadas

do referencial de 5;.

O movimento relativo e o comportamento das trajetorias dos satélites Si, Sy e Sy

pode ser observado do referencial de S3, conforme apresenta a Figura 5.33.

O posicionamento do referencial no G do tetraedro ajuda a perceber como a posi¢ao
dos satélites Si, 95 e S3 e Sy se degrada assim que os atuadores deixam agir na

corregao da posicao das espagonaves (Figura 5.34).

Figura 5.30 - Flag de deteccdo do volume da formacao tetraédrica.
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Figura 5.31 - Flags sinalizadores da formagao tetraédrica de satélites.
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Fonte: Producao do autor.

A Figura 5.35 mostra a evolucao da posigao e da velocidade relativa entre os satélites
S1 e Sy devido a agao das perturbagoes orbitais. Durante os dois periodos orbitais
iniciais a posicao relativa entre eles ¢ mantida por causa da acao dos atuadores, mas
assim que os mesmos deixam de atuar a posi¢do e a velocidade entre os satélites
evoluem. A velocidade apresenta pequenas oscilacoes durante os instantes em que
o atuador se encontra ligado e isso ocorre devido a propria variacao da velocidade
devido aos incrementos de velocidade na correcao da posicao. O estado das espa-

conaves, posicao e velocidade, é funcao dos elementos keplerianos. Se os elementos
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keplerianos variam em fun¢ao do tempo e variam de maneira distinta para os satéli-
tes, a tendéncia é que suas trajetérias assumam comportamentos diferentes. Mesmo
os satélites S7 e Sy que possuem o mesmo plano orbital estarao sujeitos a magnitudes
perturbativas diferentes e por este motivo a distancia e a velocidade relativa entre

eles varia.

Os satélites sofrem perturbagdes e os atuadores agem sobre os efeitos das pertur-
bacoes orbitais, corrigindo, a cada instante, a posicao dos satélites para a Orbita
de referéncia. A Figura 5.36 apresenta os incrementos de velocidade aplicados pe-
los propulsores aos satélites S; e Sy nos eixos (z,y,2) e DV é o valor absoluto do
incremento de velocidade aplicado pelos propulsores. Pode-se perceber que apesar
das curvas de incremento de velocidade serem similares elas nao sdo exatamente
iguais. Isso é compreendido e corrobora com o que ja fora explicado na figura an-
terior, as magnitudes das perturbacoes sao variantes entre os satélites e por isso os
incrementos de velocidade aplicados pelos propulsores de modo a atenuar o efeito

das perturbacoes também o sao.

Figura 5.32 - Movimento relativo de Sy, S3 e Sy relativo a Sj.

Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.33 - Movimento relativo de Sy, Sy e Sy relativo a Ss.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 5.34 - Movimento relativo de S1, S e Sy relativo a Ss.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.35 - Posicionamento relativo entre os satélites S1 e Ss.

8000

7000

6000

(m)

5000

4000

3000

distancia: S1 - S2

2000

1000

vel. relativa: E% - S2 {mfs)

tempo (s)

Fonte: Producao do autor.

A magnitude das perturbagoes orbitais é representada pela Figura 5.37. Essa imagem
mostra a variacdo da velocidade dos satélites nos eixos (z,y, z) devido a acao da
perturbagao orbital e a magnitude total das perturbacoes em cada satélite. Percebe-
se que mesmo para satélites que possuem uma mesma orbita, apesar de aparentarem
semelhantes, as perturbacoes agem de maneira distinta para cada satélite, entretanto
o incremento de velocidade aplicado pelo atuador e o incremento de velocidade
devido as perturbagoes orbitais possuem a mesma magnitude, o que comprova o

éxito do sistema de controle em mitigar os efeitos das perturbacgoes orbitais.
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Figura 5.36 - Incrementos de velocidade (AV') aplicados pelos propulsores para os satélites
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Fonte: Producgao do autor.

A perturbacgao do arrasto atmosférico e da pressao de radiagdo provocam uma varia-
¢ao no semi-eixo maior dos satélites S1 e Sy. A perturbacao do potencial gravitacional
terrestre gera uma variagao da excentricidade da orbita dos satélites, que por sua vez
afeta o semi-eixo da orbita. A variacao do semi-eixo maior da érbita para os satélites
Sy e Sy pode ser vista na Figura 5.38. O modelo do Geopotencial esta considerando
ordem e grau 1000 para os coeficientes dos harmonicos esféricos da expressao do
potencial gravitacional terrestre. Num determinado instante, os satélites S; e S5

possuem uma determinada posicao em relagao a Terra p; e po durante a atuacgao da
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perturbacao do Geopotencial naquele instante. Com excecao da anomalia média, os
parametros orbitais destes satélites sao o mesmo. No instante seguinte, quando S;
atinge po, espera-se que a perturbacao sofrida por esse satélite seja a mesma que S
sofrera naquela posicdo, entretanto nao é o que ocorre. Para cada instante ha um
potencial agindo sobre o satélite e as posi¢oes dessa perturbacao nao sao constantes
porque a Terra esta girando, ou seja, quando S atingir a posicao em que Sy se en-
contrava a um dado potencial gravitacional, a Terra se movimentou e a magnitude
do potencial que agira sobre S; sera distinta da que agia sobre S,. Isso explica por

que os desvios do semi-eixo de S; e Sy nao sao 0s mMesmos.

A perturbacao do Geopotencial varia a excentricidade, porém como ja explicado
anteriormente o comportamento desigual da perturbacao para os satélites com pa-
rametros orbitais similares se da porque a perturbacao age de forma distinta para
cada satélite (Figura 5.39).

Devido as perturbagoes, o plano orbital de S; e Sy que antes possuia inclinagao
zero passou a ser perturbado de tal forma que ambos adquiriram érbitas inclinadas.
Essa deteccao é feita por meio da diferenca entre a érbita de referéncia, érbita nao
perturbada, com a oOrbita atual, que se encontra inserida em meio as perturbagoes
orbitais (Figura 5.40). As perturbagoes orbitais deterioraram a posi¢ao de todos os

satélites.

A Figura 5.41 apresenta o consumo de massa dos satélites S e Sy e é possivel
perceber que a massa expelida é levemente distinta entre eles, mostrando que de
fato os satélites estao submetidos a perturbacoes orbitais distintas, ja que Sy possui

um consumo de propelente maior que S;.
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Figura 5.37 - Incremento de velocidade total devido as perturbagoes orbitais aplicadas nos
satélites S7 e So.
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Fonte: Producao do autor.
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Figura 5.38 - Diferenga entre o semi-eixo maior da érbita de referéncia e a 6rbita estimada
dos satélites S e Ss.
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Fonte: Producgao do autor.
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Figura 5.39 - Diferenga entre a excentricidade da orbita de referéncia e a érbita estimada
dos satélites S e Ss.
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Figura 5.40 - Diferenga entre a inclinacido da orbita de referéncia e a 6rbita estimada dos
satélites S7 e Ss.
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Figura 5.41 - Comparagao

massa total de propelente (Kg) - 81

massa total de propelente (Kg) - S2

25

1.5

0.5

3.5

25

1.5

0.5

T | |
i I I I
0 05 1 15 2 25
tempo (s) v 10
T
i i i |
0 05 1 15 2 25
tempo (s) «10°

Fonte: Producao do autor.

96

entre os consumos de combustivel de S7 e Ss.



6 CONSIDERACOES FINAIS DO TRABALHO

O estudo mostrou-se bastante desafiador e cheio de minuciosas analises. Desde os
métodos de deteccdo do poliedro regular dentro das tolerancias (taxa permitida
de erro) definidas no algoritmo aos conceitos trigonométricos mais fundamentais

utilizados para calcular os parametros orbitais das espagonaves.

Como método de deteccao da formacao de voo tetraédrica regular foi proposto um
algoritmo com trés redundancias que visam sinalizar com certa precisao a posi¢ao
dos satélites dispostos na formacao almejada. Quando as espagonaves se agrupam
de tal forma a atingir um volume dentro da tolerdncia admitida, o flag sinaliza a
ocorréncia da formacao tetraédrica, porém esta informacgao tnica nao garante que
o solido formado seja um tetraedro regular. O poliedro pode ter se formado com
um volume préximo ao esperado, mas nao ser de fato regular devido a margem de
erro. Para isso sao avaliados os flags de redundancia, um flag inerente as diferencas
entre as posicoes relativas das espaconaves dentro do erro permitido e o flag que
considera o valor da aproximacao méaxima admitida entre as espaconaves e o erro
permitido. A avaliacao, se de fato o poliedro esperado formou um tetraedro regular,

fez-se possivel com a analise mtutua de todos os critérios adotados.

Na Fase A, a posicao das espagonaves é muito bem conhecida e nao hé fatores
perturbativos que deterioram a trajetéria dos satélites, o que explica a formagao

periddica do tetraedro regular nos apsides da érbita eliptica.

Na Fase B, a posicao dos satélites Sp, So e S3 permanece inalterada, enquanto que um
erro atribuido a posicao inicial do satélite Sy é o suficiente para que a periodicidade
da formacao seja destruida. Também foi possivel perceber que dentro das tolerancias
atribuidas a cada detector de formacao, os flags indicaram coisas distintas entre si.
O flag que sinaliza a formagao por meio da diferenca entre as arestas nao detecta a
formacao de um tetraedro regular em nenhum instante. O flag do volume sinaliza a
formacao do tetraedro em dois instantes proximos, todavia por ser funcao das arestas
do tetraedro, o valor detectado aponta para uma formacao que possui o mesmo valor
calculado para um tetraedro regular, porém este nao indica, necessariamente, que
se trata de um tetraedro regular. O flag das distancias relativas aponta que ha
uma unica formagdo de um tetraedro regular préxima do tempo de 1500 s. Os flags
possuem tolerancias distintas quanto ao momento exato da deteccao do tetraedro
regular e como nao foi efetuado, neste momento, um estudo especifico na forma de
se definir estas tolerancias e a determinacao destas é de extrema importancia para

um estudo de viabilidade de missao, pois essas refinam os dados que ilustram a
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formacao precisa de um tetraedro regular. Admite-se que a formagao do tetraedro
regular ocorre por volta dos 1500 s, com uma tolerancia associada a este tempo, ja
que nao ha uma conformidade entre os tempos dos flags que detectaram a formagao

de um tetraedro regular.

Na Fase C, percebe-se que o sistema de controle minimiza os efeitos das pertur-
bagoes orbitais enquanto ativo por dois periodos orbitais. Propositadamente, nos
dois periodos orbitais seguintes ele deixa de atuar, mostrando que as medidas de
controle sao fundamentais para que haja a formacao peridédica do tetraedro regular.
Com base no comportamento de S; e Sy que se encontram no mesmo plano orbital,
apenas defasados entre si por um AM, suas trajetorias mostraram ser diferentes en-
tre si. Em um determinado instante ambos os satélites se encontram submetidos as
perturbagoes orbitais. Passado o tempo quando o satélite S; se encontra sobre uma
posicao idéntica a do do satélite S5 como a Terra girou e o potencial atuante sobre
S1 é distinto ao potencial que atuava sobre Sy, ou seja, a perturbagao aplicada aos
satélites devido o potencial terrestre é tinica para cada satélite naquele instante. Isso
ocorre porque as perturbagoes orbitais atuam em cada um dos satélites de forma
diferente em instantes diferentes. Conclui-se que o principal responsavel pelo efeito
da perturbacao seja o modelo do Geopotencial, ja que as demais perturbac¢oes nao
variam com a mesma magnitude do potencial terrestre. O intuito de focar apenas
nos satélites S; e S5 da-se pelo fato de ambos possuirem parametros orbitais seme-
lhantes, similaridades entre si, e mesmo assim suas trajetorias foram completamente
perturbadas e, consequentemente degradadas. A analise com base nestes dois sa-
télites, por si sO, ja se mostra suficiente para afirmar que se mostra impossivel a
formacao de um tetraedro regular sem a utilizagdo de medidas corretivas orbitais.
Os satélites S3 e S, apresentaram comportamento similares aos satélites S; e Ss
quanto a deterioracao das suas oOrbitas devido as perturbacoes, por este motivos

optou-se por omitir seus resultados.

Este trabalho constatou que todo o comportamento do movimento orbital durante
todas as Fases A, B e C e da disposicao de uma constelagao de satélites voando em
formagao mostrou-se de fato nao trivial e contra intuitivo. Esta percep¢do mostrou-
se aparente na simulagao referente a Fase C, ja que se os parametros das oérbitas
das espaconaves nao forem ajustados precisamente, as posi¢oes das espagonaves
evoluem de maneira significativa e mostra-se nao ser trivial a ideia de imaginar
que o posicionamento das espaconaves pode ser obtido na tentativa e erro ou de
forma aleatoria. Se nao houver um sistema de controle capaz de corrigir a posi¢ao

dos satélites se torna impossivel garantir a periodicidade da ocorréncia do tetraedro
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regular.

Com base nos dados, € possivel afirmar que qualquer analogia entre os conceitos que
definem uma formacao de voo de aeronaves e uma formagao de satélites, em uma
configuragao 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 formation flying, utilizado para satélites é equivocado. O termo formacgao

orbital de satélites, satellite orbital formation, é mais adequado.
6.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

e Apresentar uma modelagem que considere a formagao do tetraedro para
Orbitas completamente distintas entre si e cada 6rbita contém um tnico

satélite;

e Abordar a formacao do tetraedro regular em uma posicao distinta dos
apsides, ou seja, considerar que a formacgao ocorra sobre qualquer ponto

da orbita;

e Estudar o comportamento das trajetorias dos satélites que estao sobre

outras formacoes de outras geometrias poliédricas regulares;

e Apesar de ser uma caracteristica especifica de cada missao, seria interes-
sante fazer um estudo minucioso sobre a determinagao das tolerancias dos

flags de deteccao do tetraedro regular;

e Manobrar os satélites tirando-os de sua érbita de referéncia para um outro

conjunto de orbitas distintas.
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