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1. Introducao

Os satélites artificiais possuem um ou mais subsistemas utilizados na interagao com
instrumentos de bordo ou com outros subsistemas. Tipicamente, um satélite possui, no
minimo, um subsistema principal que é chamado de payload (carga util do satélite). Um
exemplo de payload é o espelho primario do Telescépio Espacial Hubble (Hubble Space
Telescope — HST), um de muitos instrumentos que sdo utilizados para observar objetos
astronomicos [1]. Em outro exemplo, no satélite Intelsat [2], o payload é o seu equipamento
de comunicagdo, enquanto que em um satélite militar de defesa o payload pode ser um
sensor infravermelho. Em todos os casos, para que o satélite possa executar sua tarefa
principal, este deve conseguir utilizar componentes do seu payload de forma direcionada ao
seu alvo, com a precisdo requisitada por seu sistema. Essa precisdo é normalmente
especificada em alguma unidade angular, por exemplo, 1 grau, 1 segundo de arco, 1
miliradiano. O subsistema de controle e determinacdo de atitude (Attitude Determination
and Control Subsystem - ADCS) deve ser projetado para cumprir os requisitos de precisdo

exigidos pelos componentes do payload [3].

O custo de colocar um quilograma de massa em uma Orbita terrestre baixa (Low-Earth
Orbit — LEO) é de mais de US$9.000,00 [4], e para coloca-lo em uma Orbita geoestacionaria
(Geostationary Orbit — GSO) o custo é ainda maior. Geralmente, um satélite possui uma
massa de mais de 500 kg e custa de dezenas a centenas de milhdes de ddlares para ser
projetado, fabricado, testado e preparado para o lancamento. Todo esse recurso é
necessario para que o satélite possa cumprir sua missao e, por este mesmo motivo, sao
utilizados os sistemas de controle de atitude, de propulsdo, o veiculo de lancamento e assim
por diante. Se fosse possivel cumprir uma missdo sem um ADCS, entdo a massa associada a
esse sistema poderia ser utilizada, por exemplo, para aumentar o tamanho do payload, ou
poderia-se, entdo, reduzir o custo do langamento. Porém, sendo o payload e sua missdo a
razdo da existéncia do satélite, é importante ressaltar a necessidade do ADCS para o

cumprimento da missao, ou seja, a justificativa para sua existéncia em um satélite.



Satélites artificiais, em sua grande maioria, podem ser classificados em duas categorias:
telecomunica¢des e sensoriamento remoto. Os satélites de telecomunicacbes possuem
radio transceptores, multiplexadores e antenas que lhes provém a capacidade de
comunicacdo. Historicamente, a maioria dos satélites de comunicacdo estdo em drbita no
anel geoestaciondrio, porém, mais recentemente, alguns tém sido colocados em drbitas
LEO. Nesses casos, uma das missdes do ADCS é manter o satélite apontado para sua estagao
terrestre com a maior precisdo possivel. Quanto mais preciso for o ADCS, mais facil serd a
comunicag¢do com a estagao terrestre, e menor sera a poténcia requisitada pelo sistema de

comunicagao.

Com relacdo a outra categoria, sensoriamento remoto, existem basicamente dois tipos
de satélites: de observagdo da Terra; e de observacdo do espaco. Os satélites de observacao
da Terra podem ser do tipo nadir-pointing (os que observam o ponto na Terra
imediatamente abaixo deles) ou entdo podem servir para rastrear objetos por toda a
superficie terrestre. Para o primeiro caso, um estabilizador passivo por gradiente de
gravidade pode ser suficiente, enquanto que para o segundo caso um ADCS ativo seria
necessario, utilizando alguma combinacdo de rodas de momento ou propulsores para

modificar o direcionamento do satélite.

Um satélite de observacdao do espaco, em geral, possui requisitos diferentes como, por
exemplo, a impossibilidade de apontar para a Terra ou para o Sol. Este ultimo é o caso dos
instrumentos astrondmicos do HST que sdo sensiveis e, se forem apontados em dire¢ao ao
Sol, possivelmente serdo danificados. Satélites dessa espécie necessitam, muitas vezes, da
capacidade de realizar grandes movimentos angulares bem como movimentos

extremamente precisos.

Outra funcdo importante do ADCS é a de manter os painéis solares do satélite
apontados para o Sol. Por exemplo, quando o HST esta apontando para um determinado
alvo, o satélite ainda possui um eixo de liberdade para rotacionar. Essa rotacao pode ser
utilizada para orientar o eixo dos painéis solares de forma perpendicular em relacdo a
direcdo do Sol. Entdo, os painéis solares podem ser separadamente rotacionados neste eixo
para que apontem diretamente para o Sol.
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O Trabalho de Conclusao de Curso aqui descrito implementa parte de um sistema de
controle de atitude para um satélite de observacao da Terra. O algoritmo desenvolvido é
capaz de distinguir quando o satélite estd em uma posi¢cdao que permita visualizar o alvo e
calcular a atitude (orientacdo) que o satélite deverd ter em relacdo aos eixos orbitais para

conseguir alcanga-la.

Em decorréncia do objetivo principal, um segundo objetivo se fez necessdrio: o
desenvolvimento de um conjunto de ferramentas auxiliares para que a execu¢dao do

algoritmo possa ser visualizada e validada.

O presente Trabalho de Conclusdo de Curso esta dividido em sete capitulos, sendo o
primeiro composto por esta introducdo. O Capitulo 2 contextualiza o Projeto PUCHSAT e
seus trabalhos relacionados; o Capitulo 3 apresenta as ferramentas que serdo utilizadas; o
Capitulo 4 explica alguns conceitos importantes para o entendimento do trabalho; o
Capitulo 5 apresenta as ferramentas desenvolvidas; o Capitulo 6 relata os testes e
resultados obtidos e, por fim, no Capitulo 7 encontram-se a conclusdo e os trabalhos

futuros.






2. Projeto PUC#SAT

O PUCHSAT consiste em uma iniciativa de pesquisa e desenvolvimento na drea de
computacdo de bordo para aplicacdes espaciais. Os trabalhos do PUCHSAT sdo
desenvolvidos no Grupo de Sistemas Embarcados da Faculdade de Informatica da PUCRS,
com financiamento da Agéncia Espacial Brasileira e do CNPq. No dmbito dessa iniciativa ja
foram desenvolvidas diversas pesquisas a nivel de gradua¢do, mestrado e doutorado.
Também foram realizados trabalhos de desenvolvimento de produtos para a area espacial,

em parceria com as empresas Aeroeletrénica e Innalogics de Porto Alegre.

O primeiro produto gerado a partir do PUCHSAT consistiu na implementacdo em
hardware da pilha de protocolos do CCSDS [5][6][7] para utilizacdo no Subsistema de
Comunicacdo [8] de um veiculo espacial. O desenvolvimento do mddulo de comunicacao,
para uso em satélites do INPE, teve inicio no GSE em 2005 no ambito do programa
Uniespaco da AEB. De forma a auxiliar na conclusdo dos trabalhos em andamento no GSE, o
INPE contratou o consércio formado pelas empresas Aeroeletronica (AEL) e Innalogics. O
objetivo principal da atuacdo dessas empresas no projeto foi fornecer o auxilio necessario
ao GSE de forma a transformar os resultados das pesquisas realizadas em um produto que
atenda os rigorosos padrdes de qualidade do INPE. Outro objetivo foi o apoio financeiro
necessario para o pagamento da equipe envolvida, uma vez que o financiamento da AEB
ndo possuia esse intuito. Dessa forma, a Innalogics e a AEL trabalharam juntos ao GSE na
producdo da UTMC (Unidade de Telecomando e Telemetria) [9] que pertence ao Subsistema
de Comunicag¢do do Computador de Bordo do “Sistema de Controle de Atitude e Orbita de

um Satélite Estabilizado em Trés Eixos (SISCAO)” do INPE.

A seguir sdo descritos alguns trabalhos desenvolvidos no contexto do PUCHSAT, sendo
gue os resultados do presente trabalho sdo de interesse direto da pesquisa em andamento

descrita na secdo 2.4.



2.1 Cddigos Corretores de Erros em Hardware para Sistemas de
Telecomando e Telemetria em Aplicacdes Espaciais

A Dissertacdo de mestrado de autoria do Gabriel Marchesan Almeida em 2007 [10]
exple uma pesquisa académica no escopo de codigos corretores de erros empregados em
sistemas espaciais. O principal objetivo do trabalho contempla o projeto, implementagao e
validacdo de circuitos corretores de erros para dados de telemetria e telecomando,
seguindo o padrdo CCSDS (Consultative Committee for Space Data Systems). Ambos os
modulos de telemetria e telecomando sdo descritos em linguagem VHDL e implementam,
respectivamente, os algoritmos de correcdo de erros Reed-Solomon [11] e BCH (Bose,
Chaudhuri and Hocquenghem) [12][13], os quais possuem alta capacidade de correcao de
erros ocorridos durante o processo de transferéncia de dados entre o veiculo espacial e a

base terrestre.

2.2 Sistema de Telecomando CCSDS em FPGAs

Este trabalho de conclusdo de Curso foi desenvolvido por Carlos Eduardo Cardoso Reif,
Luciano Rigelo Azevedo e Tiago Xavier Bai [14] do curso de Engenharia de computacdo em

2007.

Em sistemas espaciais, uma estacdo terrestre envia Telecomandos (TC) a serem
consumidos por mddulos computacionais presentes nos veiculos espaciais, por sua vez,
veiculos espaciais enviam Telemetrias (TM) para as estacdes terrestres com as informacdes
requisitadas. O trabalho desenvolvido apresenta o projeto, implementacdo e validacdo de
funcionalidades basicas do fluxo de Telecomando de veiculos espaciais. Essas
funcionalidades foram implementadas seguindo recomendac¢des do Consultative Committee
for Space Data Systems (CCSDS), adotado pelas maiores agéncias espaciais mundiais, entre
elas a agéncia americana NASA (National Aeronautics and Space Administration), européia

ESA (European Space Agency) e Agéncia Espacial Russa.



2.3 Verifica¢do da Implementac¢ao do Protocolo CCSDS do PUC#SAT
usando PROMELA/SPIN

Desenvolvido em julho de 2008 por Alexandre Gomes Madeira como trabalho de

conclusdo de curso de Engenharia de Computacdo [15].

Neste trabalho foram utilizadas algumas técnicas de verificagdo formal na analise da
implementagao do fluxo de Telecomando. Esse Fluxo de telecomando foi desenvolvido

dentro do contexto do projeto PUCHSAT, conforme colocado na se¢do 2.2.

Foi realizada a modelagem do sistema em linguagem PROMELA [16][17], a partir do
codigo VHDL e das maquinas de estado. Posteriormente, foi utilizada a ferramenta SPIN
[16][17][18] para simulacdo e verificacdo do modelo. Pode ser encontrada no relatério a
descricdo do processo de modelagem, da utilizacdo da ferramenta de simulagdo e analise

dos resultados obtidos.

2.4 Concepc¢ao do On-Board Data Handling com Sensor Inercial para
Aplicag¢oes Espaciais

Trabalho de conclusdo de curso de Engenharia de Computa¢do, desenvolvido por
Cristiano Garré Ferreira, Felipe Augusto da Silva e Paulo Ricardo Cechelero Villa no primeiro

semestre de 2009 [19].

O trabalho de conclusdo de curso desenvolvido abrangeu as areas: espacial,
microeletrbénica, sistemas de tempo real e arquitetura de computadores. Possuindo como
objetivo central o projeto e a implementacdo de um modelo basico para geréncia e

manipulacdo de dados a bordo de um satélite (On-Board Data Handling - OBDH).

Além de uma implementacdo basica do OBDH, o trabalho contemplou a integracao

deste com os demais subsistemas que compdem a Plataforma de Servicos de um satélite.
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Um satélite é dividido em trés grandes partes [20], uma delas é a Plataforma de Servico,
responsdavel por realizar a manipulacdo dos dados provenientes dos sensores e o controle
de atitude e drbita do satélite. As outras partes sao o payload, que possui equipamentos

especificos da missdo e o sistema de propulsdo, responsavel pela navegacao.

A integracdao foi desenvolvida para exemplificar o fluxo completo das mensagens
transmitidas entre a Estacdo Terrestre e o veiculo espacial. As mensagens transmitidas da
Estacdo Terrestre sdao recebidas, verificadas (integridade dos dados) e desempacotadas pelo
subsistema de comunicacdo. Esse repassa as informacdes para o OBDH, que realiza a
interpretacdo e manipulacdo das mensagens. Quando o conteudo da mensagem representa
um comando de requisicao de dados, o OBDH executa as rotinas de busca nos sensores para
capturar as medi¢Bes aferidas naquele instante. Ao capturar e manipular os dados, o OBDH
envia para o Subsistema de Comunicacdo que se encarrega de transmitir a mensagem do

satélite para a Estacdo Terrestre.



3. Ferramentas Utilizadas

Este capitulo tem como objetivo apresentar as principais ferramentas utilizadas para o
desenvolvimento do trabalho, iniciando com a ferramenta principal, MATLAB, e seguindo
para outros dois softwares, utilizados principalmente como referéncia para que fosse

possivel validar o funcionamento das ferramentas de visualizagao desenvolvidas.

3.1 MATLAB

3.1.1 Historico

Criada na Universidade do Novo México em 1970 no Departamento de Ciéncias da
Computagdo, cujo diretor, Cleve Moler, era também desenvolvedor da linguagem. Utilizada
largamente pela comunidade universitaria, foi amplamente trabalhada pelos estudiosos de
matematica aplicada. Em 1983, o engenheiro Jack Little teve um primeiro contato com o
MATLAB numa visita de Moler a Universidade de Standford. Nesse encontro vislumbrou-se
uma ferramenta com fins lucrativos, entdo Little, Moler e Steve Bangert fundaram em 1984
a MathWorks com MATLAB reescrita na linguagem C. LAPACK foi o nome dado as

bibliotecas reescritas.

O engenheiro Little, especialista em projetos de controle, tendenciou primeiramente a
utilizacdo de MATLAB para a sua area, mas a linguagem acabou rapidamente sendo aplicada
em outros campos. Hoje em dia é utilizada em diversas areas, desde o ensino basico de

algebra linear e andlise numérica até a ciéncia de processamento de sinal e imagem [21].



3.1.2 Visao Geral

O MATLAB é um sistema utilizado para desenvolvimento de algoritmos, visualizacdo de
dados, analise de dados e calculos numéricos. Com sua interatividade e alto desempenho é
possivel fazer cdlculos com matrizes (MATLAB = MATrix LABoratory), constru¢des de
graficos, andlise numeérica, processamento de sinais, entre outras funcionalidades. O
ambiente traz recursos que facilitam a sua utilizagcdo, podendo assim visualizar os problemas

e solucdes expressos matematicamente, diferentemente da programacao tradicional [22].

Caracteristicas:

¢ Linguagem de alto nivel para computacdo técnica;

¢ Ambiente de Desenvolvimento para o gerenciamento de cddigo, arquivos e dados;

e Ferramentas interativas para exploragao iterativa, projeto e solu¢ao de problemas;

e Funcbes matematicas de algebra linear, estatistica, andlise de Fourier, filtragem,
otimizacao e integracdao numérica;

¢ Visualizacdo de dados através de graficos de funcgdes 2-D e 3-D;

e Ferramentas para a construcdo personalizadas de interfaces graficas;

e Funcoles de integracao de algoritmos baseados em MATLAB com aplicacGes externas

e linguagens, como C, C + +, Fortran, Java, COM e Microsoft Excel.

3.1.3 Utilizacao no Projeto
O MATLAB é a ferramenta base de desenvolvimento para esse trabalho de
conclusdo. Foi escolhido por ser um software robusto que permite a execucdo de célculos

complexos de maneira rapida, ao mesmo tempo que lida com formas geométricas e graficos

com facilidade.
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3.1.4 Versoes utilizadas

e MATLAB 7.8 R2009a;
e MATLAB 7.9 R2009b.

3.2 Celestia

3.2.1 Historico

O Celestia é um programa de astronomia 3D, de cddigo aberto, para Windows, Mac OS X
e Linux, criado por Chris Laurel. E baseado no Catalogo Hipparcos, e utiliza o0 OpenGL. Tanto
a NASA quanto a Agéncia Espacial Européia (European Space Agency, ESA) ja usaram o
Celestia em seus programas educacionais e também como interface para software de

analise de trajetdria [23].

3.2.2 Visao Geral

O Celestia é um programa que proporciona ao usuario uma visao completa do Universo
conhecido, tornando assim a observacdo astrondmica mais acessivel, mostrando objetos em
diferentes escalas e em trés dimensdes. Permite navegar através de um extenso universo
modelado segundo a realidade, em qualquer velocidade, dire¢do ou tempo na histéria. E um
simulador gratuito muito eficaz para aqueles que n3ao tém oportunidade de utilizar um
telescépio, com gréficos e uma camera de facil controle. Com o Celestia é possivel explorar
o Sistema Solar, galaxias, nebulosas e aglomerados. O programa mostra objetos que variam
desde a escala de satélites artificiais enviados ao espaco até galdxias inteiras, em trés
dimensdes usando OpenGL, com perspectivas que nao seriam possiveis em um planetario
tradicional. Pode-se observar as constelacbes, ver seus nomes e delimitar seus contornos. O

programa possibilita a obtencdo de maiores informacdes direcionando o usudrio para uma
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pagina da web com dados sobre o objeto selecionado. Também realiza calculos de

distancias e permite a simulacdo de voos em tempo real com diferentes velocidades.

As fotos mostradas no aplicativo sdo de alta qualidade, permitindo uma ampliagdo sem
muitas distorcdes, apesar da colecdao de figuras de quase cento e vinte mil estrelas ndo ser
tdo grande se comparada ao Stellarium ou ao Google Earth. O usuario pode variar o nimero
de estrelas visiveis na tela e observa-las em diferentes estilos de desenho. Pode também
viajar pelo universo por qualquer velocidade desde 0.001 m/s até milhdes de anos-luz/s.
Pontos de observacdo podem ter diferentes direcGes: para frente, para trds ou qualquer
outro angulo. O tempo pode ser simulado em qualquer ponto do futuro ou do passado. Os
nomes e as posicoes dos objetos no espaco podem ser mostrados, bem como os nomes de

localidades na Terra.

O Celestia mostra diferentes caracteristicas dos planetas, tais como atmosfera, brilho,
satélites, aurora e poér-do-sol, nuvens, eclipses, anéis planetarios, textura das superficies,
gases, etc. Também informa radianos dos objetos, comprimento do dia sideral, temperatura

média, distancia até o Sol e luminosidade relativa.

No entanto, hd algumas limitagdes ao modelamento do Celestia:

e O parametro default para a Terra no Celestia é um esferdide perfeito, o que significa
que satélites em orbita terrestre baixa ndo sdo modelados com precisdo. No
entanto, este parametro pode ser ajustado;

¢ Muitas, se ndo todas as estrelas bindrias ndo sao simuladas corretamente;

e Apenas objetos no sistema solar sao moveis; estrelas e galaxias sao imdveis;

e Originalmente ndo ha nebulosas no Celestia, mas elas podem ser adicionadas.

3.2.3 Utilizacdo no projeto

O Celestia estd sendo utilizado como um software de referéncia para validar uma das

ferramentas de visualizacdo desenvolvidas.
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3.2.4 Versao utilizada

e C(Celestia 1.6.0

3.3 Orbitron

3.3.1 Historico

O Orbitron é um programa gratuito para rastreio de satélites, desenvolvido em 2001 por

Sebastian Stoff [24].

3.3.2 Visao Geral

O Orbitron é utilizado como um sistema de rastreamento de satélites para observacao
celeste e para radios amadores. E também utilizado por meteorologistas, usudrios de
comunicacao via satélite, astrénomos, ufélogos e até mesmo astrélogos. O Orbitron mostra

a posicao de satélites em qualquer momento, seja em tempo real ou simulado.
Caracteristicas:

e Modelos de predicdo NORAD SGP4/SDP4;

e Podem ser carregados 20.000 satélites a partir dos arquivos TLE, através da Internet;
e Todos os satélites podem ser rastreados ao mesmo tempo;

e Rastreamento Solar e Lunar;

e Modo tempo real / Modo simulado;

e Radar;

e Banco de dados das cidades ao redor do mundo;

e Banco de dados das frequéncias dos satélites;
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e Controle de Rotores/Radios.

3.3.3 Utilizacdo no projeto

O Orbitron estd sendo utilizado como um software de referéncia para validar uma

das ferramentas de visualizacdo desenvolvidas.

3.3.4 Versao utilizada

e Orbitron 3.71
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4. Fundamentacgdo Teodrica

Este capitulo tem como objetivo apresentar os conceitos tedricos que serdo necessarios
para o entendimento do trabalho. Inicia-se com uma explicagdo sobre alguns eixos
referenciais fundamentais e em seguida serdo analisadas as drbitas e os parametros
utilizados para defini-las. Por ultimo, serdo conceituados os termos SSP (Sub Satelite Point),
IAA (Instant Access Area) e TLE (Two Line Elements) e estabelecida a importancia destes

conceitos neste trabalho.

4.1 Reference Frame

Para analisar o controle de atitude, é necessdrio entender os Reference Frames (Eixos de
Coordenadas). Reference Frames sdo conjuntos de trés retas ortonormais (ortogonais e de
comprimento unitario) [25] que possuem uma orientacdo conhecida. A atitude de um

satélite é fornecida em unidades angulares, medidas a partir destes eixos.

O primeiro dos quatro Reference Frames é chamado de ECI (Earth Centered Inertial).
Esse Frame tem como origem o centro da Terra, com seu eixo [ apontando para o ponto
vernal e o plano [ idéntico ao plano equatorial. O eixo K é coincidente com o eixo de
rotacdo da Terra [3]. Esse referencial é estatico para todo objeto orbitando a Terra. Para que
isso seja verdade, deve-se desconsiderar o movimento de precessao do eixo de rotacao da

Terra, que é insignificante para intervalos de tempo de dias ou meses.

O segundo Frame é chamado de ECEF (Earth Centered Earth-Fixed). Também tem sua
origem no centro da Terra, porém gira sobre o eixo K com velocidade igual a velocidade de
rotacdo da Terra. Sua utilidade reside no fato de que um ponto sobre a superficie da Terra
estd imovel em relacdo a esse Frame, que ndo é estdtico para um objeto em érbita, uma vez

que este gira.
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O terceiro Frame é de extrema importancia: o OF (Orbital Frame). Tem como origem o
centro de massa do satélite. Seus eixos s3o chamados de 0y, 0, e 05. O Eixo O3 é o vetor
unitario que aponta do centro de massa do satélite para o centro da Terra; o 02 aponta para
a dire¢do oposta a normal da drbita. Por sua vez, o eixo 01 é o vetor perpendicular a estes
dois 0; = 0, x 03, que para o caso de uma 6rbita circular, coincide com a dire¢io do vetor

velocidade do satélite.

O quarto Frame de interesse é o BF (Body Frame). Seus eixos sdo chamados de By, B, e
33. Assim como o OF, também tem sua origem no centro de massa do satélite. Porém, o BF
nem sempre tem seus eixos alinhados com o OF. Essa diferenca entre eles caracteriza a

atitude do satélite, isto é, a diferenca angular entre os eixos do BF e do OF.

4.2 Parametros Orbitais

Toda 6rbita pode ser definida singularmente por um conjunto de parametros, que sao
chamados parametros orbitais. Dados um referencial inercial e um epoch (um ponto
especifico no tempo), sdo necessdrios seis parametros para definir completamente uma

6rbita, conforme detalhado a seguir.

4.2.1 Inclinac¢ao Orbital

A elipse de uma 6rbita se localiza sobre um plano conhecido como plano orbital. A
inclinacdo deste plano em relacdo ao plano equatorial (plano perpendicular ao eixo de
rotacdo da Terra) define a inclinacdo orbital. Satélites GEO tém inclinacdo orbital zero, pois

estdo sempre sobre a linha do Equador [26].

Por convencao, inclinacdo orbital € um nimero entre zero e 180 graus. Se a inclinacao

estiver entre zero e 89 graus, o satélite gira na mesma direcdo da rotacdo da Terra; caso
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estiver entre 91 e 180, o satélite gira na dire¢do oposta a rotagao da Terra. A inclinagao

orbital esta ilustrada a seguir na Figura 1.

Maorth Poia

Pregen

‘el
Equinox

Figura 1 - Inclinagao Orbital

4.2.2 Right Ascension of Ascending Node - RAAN

RAAN ¢é o angulo formado entre a reta que sai do centro da Terra em dire¢do ao ponto
vernal e o ponto sobre a érbita que cruza o plano equatorial da Terra (nodo ascendente) do
sul para o norte. Satélites com RAAN zero passam do Hemisfério Sul para o Hemisfério
Norte exatamente sobre o ponto vernal. Por convencdo, RAAN é um numero entre zero e

360 graus. Na Figura 2 encontra-se ilustrado o angulo referente ao RAAN.

Marth Pola

Prrgen

Vemal
Equirnogx

Figura 2 - Right Ascension of Ascending Node
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4.2.3 Argument of Perigee - AP

Sabendo que o ponto em que o satélite se encontra mais préximo da Terra é chamado
de Perigeu (Perigee), e o ponto em que esta mais afastado é chamado de Apogeu (Apogee),

é possivel entender o conceito de Argument of Perigee.

AP é o angulo entre a linha que liga o centro da Terra ao Perigeu da drbita e a linha que
liga o centro da Terra ao ponto em que a érbita passa do hemisfério sul para o norte (Nodo
Ascendente). Por convengdo, AP é um numero entre zero e 360 graus. O AP estd destacado

na Figura 3.

Marth Pode

Figura 3 - Argument of Perigee

4.2.4 Semi-Eixo Maior

Dentre as maneiras de se definir a magnitude da érbita (suas distancias da Terra), optou-
se por utilizar a dimensao em quildmetros do Semi-Eixo Maior da elipse que é descrita pela
6rbita. O Semi-Eixo Maior é a distancia entre o centro da elipse e o ponto de Apogeu ou

Perigeu, e pode ser visualizado na Figura 4.
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Semi-Eixo Maior

Figura 4 - Semi-Eixo Maior

4.2.5 Excentricidade

No modelo de Kepler os satélites possuem orbitas elipticas. E possivel estabelecer o
formato dessa elipse definindo apenas o valor de sua excentricidade. A excentricidade de
uma elipse é obtida dividindo-se a distancia do centro da elipse até um de seus focos pela

distancia do centro da elipse até o Perigeu (Semi-Eixo Maior).

Uma orbita circular é um caso especial de érbita eliptica: uma elipse com excentricidade
zero é um circulo. Quanto mais préxima de um for a excentricidade, mais fina e alongada é a

elipse [27]. A Figura 5 ilustra as distancias utilizadas no calculo da excentricidade.

Semi-Eixo Maior ~ Dist. p/ Foco

Figura 5 - Excentricidade
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4.2.6 Mean Anomaly

Mean Anomaly define a posi¢do do corpo (satélite) na drbita no momento da medigao
(Epoch). E definida como o tempo desde a Ultima passagem pelo Perigeu. A Mean Anomaly
nao tem uma representacdo geométrica simples; é basicamente tempo medido em

radianos.

A partir da Mean Anomaly é possivel calcular a Eccentric Anomaly, e desta, a True
Anomaly. A True Anomaly tem uma representacdo geométrica simples: é o angulo entre a
linha que liga o centro da Terra ao ponto de Perigeu e a linha que liga o centro da Terra ao

centro de massa do satélite [26]. Na Figura 6 visualiza-se a True Anomaly.

Marh Pols

Prrgen

Vormal
Equingx

Figura 6 - True Anomaly

4.3 SSP (Sub Satellite Point)

Dada a posicdo de um satélite em um dado instante, tracando uma reta que liga o
centro da Terra ao centro de massa do satélite, invariavelmente a superficie da Terra tera

sido cruzada. O ponto em que a reta intersecciona a superficie € denominado SSP [3].

Demarcando infinitos pontos em um intervalo de tempo, o satélite definira um rastro na
superficie da Terra, chamado de ground track.
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O ground track de um satélite é a informagdo que permite prever sobre quais
localidades o satélite passard, possibilitando ou ndo a observacdo de um determinado alvo

na superficie da Terra.

Embora no espaco os satélites sempre percorram elipses, observando seus ground
tracks surgirdo diferentes figuras, pois o ground track é uma combinagdo de dois
movimentos: o do satélite em sua drbita e da rotacdo da Terra. A Figura 7 mostra o ground

track de um satélite em érbita geossincrona com uma inclinagao orbital de 60 graus [28].

Localidade Apontada: 43° 48' 00" 0, 9°00' 00" S

Figura 7 - Ground Track de um satélite GEO, vista no Orbitron.

4.4 1AA (Instantaneous Access Area)

Observando a Terra de sua 6rbita, um satélite enxerga uma regido circular centrada em
seu SSP. Essa regidao circular é chamada de IAA [29]. Conforme o SSP se move na superficie

da Terra, essa regido o acompanha, fazendo uma varredura da superficie.
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Esta drea circular chamada IAA tem como limites o horizonte observével pelo satélite. E
possivel concluir intuitivamente que quanto mais préximo da superficie da Terra o satélite
se encontrar menor sera o raio deste circulo, e menos pontos na superficie poderao ser

observados pelo satélite em um mesmo instante.

Essa informacao é fundamental para este trabalho, pois é necessdria para definir se uma
determinada coordenada na superficie da Terra serd visivel pelo satélite ou ndo. Se a
coordenada estiver dentro dos limites da IAA, pode-se calcular a atitude do satélite para que

aponte para este alvo.

4.5 TLE (Two-Line Element)

Um TLE é um arquivo padronizado que descreve os elementos orbitais de um satélite
terrestre. A partir de um TLE atualizado é possivel fazer a predicdo do posicionamento do
satélite em um determinado momento no tempo. O formato utilizado foi criado pela
NORAD (North American Aerospace Defense Command) em 1972 [30], com o objetivo de
transmitir os elementos orbitais (kleperian elements) de forma bastante compacta. Por este
motivo, sao de dificil interpretacdo a menos que se esteja bastante familiarizado com a sua

estrutura.

Por alguma ironia, um Two-Line Element possui ndo duas, mas trés linhas. A primeira
contém apenas o nome do satélite e possui até 24 caracteres. As outras duas linhas

possuem 69 caracteres e contém os elementos orbitais basicos descritos anteriormente e

-

mais algumas informac¢des ndo tdo relevantes. O formato aceito em um arquivo TLE
bastante restrito: os caracteres validos sao os nimeros de 0-9, as letras maiusculas A-Z, o

espaco, o ponto e os sinais de adicdo e subtracdo.

Claro que nem todos os caracteres podem ser usados em qualquer parte do TLE, a
organizacdo das informacdes também é bastante rigida. A Figura 8 mostra quais os tipos de

caracteres aceitos em cada coluna do TLE. Colunas com espaco ou ponto sé podem conter
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esses caracteres. Colunas com um N podem conter numeros de 0-9 ou em alguns casos,
espaco. A Coluna que possui um C pode conter apenas ‘U’ de Unclassified ou ‘S’ de Secret.
Colunas que possuem um A podem conter as letras maiusculas de A-Z ou espacgo. Colunas
com ‘+’ podem conter o sinal de adicdo, de subtracdo ou espaco, enquanto as colunas com

‘- podem conter apenas os sinais de adi¢do ou subtragdo.

O T T T T ot o e Y T Y A Y A T A T S YR A T
1 ot ot 0 o o e T O e T T R T T T

Figura 8 - Formatagao do TLE

Além destas restricOes, alguns campos possuem caracteristicas que restringem os seus
valores validos. A seguir cada um dos campos serd detalhado e estas restricGes comentadas.

Comegando com a primeira linha:

Coluna 01:

Numero que referencia a linha do TLE. Valor obrigatério um.
Colunas 03~07:

Numero do cadastro do satélite no catalogo da NORAD, todo satélite artificial tem um
numero Unico que o identifica.
Coluna 08:

Classificacdo do satélite. Letra ‘U’ de Unclassified ou ‘S’ de Secret. Todos os TLE’s
publicos que temos acesso pertencem a satélites do tipo Unclassified.
Colunas 10~17:

Referentes ao designador internacional concebido pelo WDC-A-R&S. Também é utilizado
para identificar o satélite. As colunas 10~11 contém os ultimos dois digitos do ano de
lancamento do satélite. As colunas 12~14 contém o numero do langamento no ano, e as
colunas 15~17 indicam qual objeto dentre os varios objetos que podem ter sido postos em

orbitas com aquele langcamento.
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Colunas 19~20:

Contém os ultimos dois digitos do ano em que foi feita a observacdo para a aquisicao
dos dados contidos no TLE (Epoch Year). Ainda ndo houve necessidade de se mudar isso,
mesmo com a virada do milénio, pois, como ndo existe satélite lancado antes dos anos 50,
gualquer TLE com o valor de ano abaixo disto foi langado depois do ano 2000.

Colunas 21~32:

Contém o dia do ano e a fracdo do dia em que foi feita a observacdo para a aquisicao
dos dados contidos no TLE (Epoch Day).
Colunas 34~43:

Derivada de primeira ordem do Mean Motion, nao tem utilidade em nosso modelo de
previsao.
Colunas 45~52:

Derivada de segunda ordem do Mean Motion, também ndo tem utilidade em nosso
modelo de previsao.
Colunas 54~61:

Coeficiente de arrasto do satélite, também nado tem utilidade em nosso modelo de
previsao.
Coluna 63:

Indica qual o modelo orbital utilizado para gerar o TLE, todos os TLE publicados sdo
gerados usando o modelo SGP4/SDP4 e tem esse campo preenchido com zero.

Colunas 65~68:
Indica quantas vezes foram gerados os dados para esse objeto, toda vez que é feita uma

atualizacdo este nimero é atualizado.

Coluna 69:
Check Sum (mddulo-10) dos dados da primeira linha do TLE. Todos os niumeros da linha
sdo somados, ignorando-se os espacos, pontos, letras e sinais de adicdo. Os sinais de

subtracdo valem um. Feito isso, o Ultimo digito desta soma é o valor procurado.
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A primeira linha do TLE contém poucas informagdes realmente Uteis para esse trabalho.
O modelo implementado utiliza apenas o Epoch (colunas 19~32) em suas previsdes. O
restante das informagbes necessdrias sao extraidas da segunda linha do TLE, detalhada a

seguir.

Coluna 01:

Numero que referencia a linha do TLE. Valor obrigatério um.
Colunas 03~07:

Numero do cadastro do satélite no catalogo da NORAD, todo satélite artificial tem um
numero Unico que o identifica.
Coluna 09~16:

Contém o valor da inclinagdo da orbital do satélite. Este valor pode variar de zero a 180
graus.

Colunas 18~25:

Contém o valor do RAAN da drbita do satélite. Este valor pode variar de zero a 360
graus.

Colunas 27~33:

Contém o valor da excentricidade da érbita do satélite. Este valor contém um ponto
flutuante implicito. Por exemplo, o valor 1234567 neste campo, significa uma excentricidade
de 0.1234567.

Colunas 35~42:
Contém o valor do Argument f Peregee da Orbita do satélite. Este valor pode variar de
zero a 360 graus.
Colunas 44~51:
Contém o valor da Mean Anomaly da orbita do satélite. Este valor pode variar de
zero a 360 graus.
Colunas 53~63:
Contém o valor da Mean Motion da orbita do satélite. Este valor estd em numero de

revolucdes por dia.
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Colunas 64~68:

Contém o numero de revolucdes completas até o momento da obtencao dos dados para

o TLE.
Coluna 69:

Como na primeira linha, é o Check Sum (médulo-10) dos dados da segunda linha do TLE.

Um TLE s6 é vélido quando respeita todas as regras descritas aqui, tanto as relativas a

sua estrutura, quanto as referentes aos valores permitidos nos parametros orbitais. A seguir

duas tabelas que resumem as informacgdes detalhadas nesta sec¢ao.

Tabela 1 - Descrigdo dos campos do TLE, Linha 1.

Primeira Linha

Coluna | Descrigao

01 Linha do TLE
03~07 | Numero do Satélite

08 Classificacdo
10~11 | Designador Internacional (ultimos dois digitos do ano do langamento)
12~14 | Designador Internacional (nimero do langcamento no ano)
15~17 | Designador Internacional (objeto no lancamento)
19~20 | Epoch Year (ultimos dois digitos do ano)
21~32 | Epoch Day (dia do ano e fragdo do dia)
34~43 | Primeira Derivada do Mean Motion
45~52 | Segunda derivada do Mean Motion
54~61 | Coeficiente de arrasto

63 Modelo Orbital
65~68 | Nimero do TLE

69 Checksum
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Tabela 2 - Descricdao dos campos do TLE, Linha 2.

Segunda Linha

Coluna Descrigao
01 Linha do TLE
03~07 Numero do Satélite
09~16 Inclinagdo
18~25 RAAN
27~33 Excentricidade
35~42 Argument of Perigee
44~51 Mean Anomaly
53~63 Mean Motion
64~68 Numero de revolugGes até o Epoch
69 Checksum
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5. Ferramentas Desenvolvidas

Existe uma grande dificuldade de visualizar drbitas, rotacdes e deslocamentos no
espaco. Para que fosse possivel verificarmos o correto funcionamento do calculo de atitude
desenvolvido neste trabalho, foi necessario criar uma série de ferramentas auxiliares de
visualizagdo. Essas ferramentas permitiram verificar passo a passo se o entendimento do
assunto estava correto. Neste capitulo abordaremos as quatro principais ferramentas (ou

funcdes Matlab) implementadas.

As ferramentas foram todas desenvolvidas utilizando Matlab, portanto, é necessario que
este esteja devidamente instalado e atualizado numa versao igual ou superior a que foi
utilizada (ver capitulo 2.1). Dentro do Matlab, os arquivos desenvolvidos estdo no formato
de fungdes, ou seja, sdo rotinas chamadas a partir do console, que recebem parametros e

retornam valores ou imagens.

A seguir estdo detalhadas as quatro principais fungdes, com o formato de suas entradas,

os valores aceitos e as saidas esperadas.

5.1 Extract_Orbit

Esta é a primeira fungao que devera ser utilizada. Ela serve basicamente para extrair de

um arquivo TLE valido, os parametros orbitais utilizados nas demais fungdes.

Todas as outras funcdes dependem do correto funcionamento desta, portanto é muito
importante que o arquivo TLE passado a ela respeite todas as regras descritas no capitulo

anterior.

A sugestdo é utilizar arquivos TLE vindos de fontes confidveis como do site

http://celestrak.com ou http://www.space-track.org. Este segundo é necessario um
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cadastro e aprovacgao por parte do governo americano, portanto, o site Celestrak é o mais

aconselhado.
A funcdo Extract Orbit deve ser chamada como mostra a Figura 9.
> Extract Orbit({'file path')
Figura 9 - Parametros da Extract Orbit.

O file_path deve ser o caminho para o arquivo texto (.txt) que contém o TLE da érbita
com a qual se deseja trabalhar. Essa funcdo ird retornar uma variavel que chamamos de KE,
esta varidvel é uma matriz de uma linha e oito colunas, contendo os seguintes parametros
orbitais: Semi-Eixo Maior (a), excentricidade (e), right ascension of the ascending node
(RAAN), inclinacao (i), argument of periapsis (w), Mean anomaly at Epoch (ma), Epoch Year e

Epoch Day, nessa ordem.

Note que o Semi-Eixo Maior ndo é um parametro encontrado diretamente no arquivo
gue descreve a o6rbita (TLE), porém, este pode ser calculado a partir do valor do Mean
Motion (mm) encontrado nas colunas 45 a 52 da primeira linha do TLE. Para isso utiliza-se a

férmula da Figura 10.
& = (3.99=+5/( ((pm*2*pi)s86400)~2) )1~ (1/3);
Figura 10 - Formula para o calculo do Semi-Eixo Maior da érbita a partir da Mean Motion do TLE.

Na equacgdo, “mm” é o valor da Mean Motion encontrada no TLE, 86400 é o numero de
segundos em um dia solar e 3.99e+5 é a constante para que a saida esteja em quildmetros.
Optamos por utilizar o Semi-Eixo Maior da elipse como parametro de magnitude da érbita,

pois este é de mais facil compreensdo e melhor visualizac3o.

A Matriz que a funcdo Extract_Orbit retorna deve ser armazenada em uma variavel

temporaria, e esta utilizada como parametro para as demais funcgdes.
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5.2 View_Orbit

Esta segunda funcdo nos permite visualizar como a érbita se posiciona em relagao ao
ECI. Juntamente com a drbita, uma esfera terrestre também é renderizada para que seja
possivel visualizar o quanto o satélite se afasta da Terra e como a excentricidade influencia

nas distancias do satélite a superficie.

A fungdo View_Orbit recebe como parametro uma variavel do tipo KE, que é uma matriz
1x8 contendo os parametros orbitais. Essa varidvel pode ser gerada manualmente, porem é
altamente recomendado que isso seja feito através da funcdo Extract Orbit, pois assim

garantimos que os valores contidos na matriz sdo validos.
A chamada da View_Orbit deve ser feita como mostra a Figura 11.

> Wiew Orhit (KE)
Figura 11 - Parametros da View_Orbit.

O KE deve ser a varidvel contendo a matriz 8x1 com os parametros orbitais como
descritos na secdo 4.1. Essa funcdo nao retorna nenhum valor, ela apenas renderiza a esfera
terrestre, a Orbita requisitada e uma drbita circular equatorial de mesmo Semi-Eixo Maior
gue a requisitada. Esta orbita extra serve de referencia para facilitar a visualizagdao. O
resultado depende dos parametros passados na matriz, porem serd algo parecido com o

mostrado na Figura 12.

A Figura 12 demonstra o resultado da fun¢do View_Orbit para uma érbita com Semi-Eixo
Maior 33720 km, inclinacdo 45 graus e excentricidade 0.6, os demais parametros estao

zerados.
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) Figure 1: Orbita do Satelite
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Figura 12 - Resultado da Fungao View Orbit.

Para que fosse possivel desenhar a érbita, foi utilizada uma equacdo que a partir do
valor da excentricidade e do Semi-Eixo Maior, nos retorna o raio do vetor que liga o centro

da Terra (ou o foco da elipse) a posicao do satélite [27]. A Figura 13 apresenta a férmula.
r = [(a*(l1-(e"2)1)./(1+ e*cos(t)):

Figura 13 - Formula para calculo do raio ao longo da érbita.

au_n oa_n

Na equacdo, o “@” é o Semi-Eixo Maior e o “e” é a excentricidade. Estes valores sdo
constantes para uma dada orbita, o valor de “t” é que varia de zero a 2m em intervalos de
1/128. Assim obtemos 256 valores de raio referentes a uma rotacdo completa. Feito isso, é
criada uma série de vetores sobre o plano XY que representam os pontos sobre a elipse da
6rbita, porém deitada sobre o plano XY.
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Agora com a elipse representada em vetores, podemos utilizar outra func¢ao, criada para
fazer a rotagao de vetores sobre um eixo e, assim, rotacionar os vetores que representam a
Orbita, primeiro do valor do RAAN sobre o eixo Z, seguido por uma rota¢do do valor da
inclinacdo sobre o eixo X (lembrando que o eixo X também rotacionou do valor do RAAN
juntamente com a dérbita na primeira rota¢gdao) e mais uma rotacao do valor do argument of
periapsis novamente sobre o eixo Z (tendo o eixo X feito as duas rotagdes posteriores

juntamente com a érbita). Por fim esses vetores sao renderizados no espago 3D.

5.3 View_SSP

Esta terceira fungdo possui dois objetivos principais. O primeiro é o de mostrar como o
satélite se move em sua drbita, mostrando ndo somente o caminho por ele percorrido, mas
também a variagdo da velocidade conforme a distancia do mesmo ao centro da Terra muda.
O segundo objetivo é o de mostrar por sobre que localidades na superficie da Terra o

satélite passou durante o periodo de um dia solar, logo apds a aquisicdo dos dados do TLE.

Assim como a View_Orbit, a funcdo View_SSP recebe como parametro uma variavel do
tipo KE contendo os dados referentes a drbita que se deseja observar. Em um primeiro
momento, o algoritmo executa uma animag¢dao, onde podemos observar a variacdo da

posicao e da velocidade do satélite.

A animacdo contém 720 frames (ou passos), onde a cada passo se recalcula a Mean

Anomaly do satélite para aquele momento segundo a férmula da Figura 14 [3].
Meankinomaly = 2%pi/T*119. 6722 *ani + ma;

Figura 14 - Formula da Mean Anomaly.

Na equacdo, “ma” é a Mean Anomaly at Epoch contida na matriz KE passada por
parametro, “ani” é o passo corrente da animacdo, “119.6722" é quantos segundos deveriam
ter passado entre cada um dos frames da animacdo e “T” é o periodo da érbita, calculado

pela férmula da Figura 15 [27].
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T = (2%pi)* sgrti((a~3)/3.992+58) ;
Figura 15 - Formula do Periodo.

Segundo a terceira Lei de Kepler [32], podemos calcular o periodo da érbita apenas
sabendo o valor do seu Semi-Eixo Maior e, como temos esse valor previamente calculado
(Figura 10) na nossa matriz KE, o utilizamos na férmula da Figura 15 como a variavel “a” e

obtemos o periodo da érbita.

Tendo o valor da Mean Anomaly do satélite para aquele instante no tempo, podemos
entdo calcular a Eccentric Anomaly e, a partir desta, a True Anomaly, que nos fornece a real
posicdo do satélite na drbita. Devido a natureza do calculo da Eccentric Anomaly, é
necessario utilizar um método numérico para sua solucdo [22]. A Figura 16 mostra como
esse procedimento é feito no Matlab.

f = @(H)x-e¥sin(x) - Meanlnomalwy:

Ei = fzeroil(f,5):
truelnomaly = Z*%atanz (sgro(l+4e) ¥2in(EL/2), sgrtil-e) ¥co3(EL/Z2)):

Figura 16 - Calculo da Eccentric Anomaly e True Anomaly.

Na Figura 16 temos “f” recebendo uma funcdo e, em seguida, utilizamos o método do
matlab fzeros(), que resolve numericamente a funcdo “f” e retorna o valor encontrado em
“EA” (Eccentric Anomaly). Este valor é entdo usado na equacdo da True Anomaly,

juntamente com a excentricidade “e” contida na matriz KE.

De posse destes dados, podemos fazer variar a real posicdo do satélite ao longo de
intervalos regulares de tempo; no caso, a cada dois minutos. Assim teremos uma animacgao

realista que inclui a variacdo da velocidade do satélite ao longo do tempo.

Ao encerrar-se a animacao, a segunda etapa da funcdo entra em vigor, onde é criado um
mapa bidimensional da superficie da Terra, e sobre ele é tracado o rastro do SSP do satélite.

A segunda etapa faz uso dos vetores calculados na primeira etapa.

Os 720 vetores de posicdo do satélite calculados para a animagao sdo entdo convertidos

de coordenadas cartesianas para coordenadas esféricas e, com isso, obteremos o angulo
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gue esses vetores fazem com os eixos do ECl. A Figura 17 mostra como é feita essa

conversao.

theta = atan2(y,x)
phi = atan2(z, sart(x."2 + y."2))
r = sqri(x."2+y."2+z."2)

Figura 17 - Conversdo de coordenadas cartesianas para esféricas.

Uma vez que a Terra também esta centrada nos eixos do ECI, podemos inferir que o
angulo “theta” pode ser diretamente relacionado a uma longitude e o angulo “phi” a uma
latitude. Porem, a Terra ndo esta estdtica em relacdo ao ECI, como ela possui um
movimento de rota¢do sobre o eixo Z, ainda é necessario definir o quanto a Terra girou em

relacdo ao ECI na data em que foi obtido o TLE.

Para isso foi desenvolvida a funcdo JDate Angle, que recebe como parametros o Epoch
Year e o Epoch Day of the Year contidos na matriz KE e retorna o angulo que o meridiano de
Greenwich (longitude zero) faz com o vetor que aponta para o ponto vernal (Eixo X do nosso

referencial).

Pode ser observado na Figura 18 que diferentemente da funcdo View_ Orbit, a funcdo
View_SSP se preocupa com a orientacdo da Terra na data, e ndo somente a da drbita. Para
facilitar a visualizacdo do SSP, uma linha ligando o satélite (ponto vermelho na drbita) ao
centro da Terra (que cruza a superficie terrestre no SSP) pode ser vista varrendo a sua

superficie conforme o satélite orbita.
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Figura 18 - Imagem mostrando a 6rbita, a posi¢do do satélite e o SSP.

Agora que sabemos a rotacdao em graus da posicdao do satélite em relacdo eixo X, bem
como a rotacdo da superficie da Terra em relacdo a esse eixo, podemos obter a longitude e
a latitude do satélite em relacdo a superficie terrestre subtraindo um do outro. De posse
desses 720 pares de longitude e latitude, os inserimos sobre um mapa 2D da superficie
terrestre. A Figura 19 mostra o SSP maping para uma Orbita com 45 graus de inclinacdo,
33720 km de Semi-Eixo Maior, excentricidade 0.6, Epoch Year 2009 e Epoch Day 314 (10 de

novembro).
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Figura 19 - SSP Mapping.

Como o satélite do exemplo da Figura 19 possui uma orbita relativamente alta e com
uma excentricidade mediana, ao colocarmos os 720 pontos no mapa eles ficam muito
proximos uns dos outros, parecendo uma simples linha. Porém em o&rbitas mais baixas ou
com elevada excentricidade, onde o satélite percorre grandes distancias em intervalos de
tempo menores, podemos observar que a densidade do tracado varia com a velocidade do

satélite.
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5.4 View_IAA

Esta quarta funcdo existe com a finalidade principal de mostrar graficamente quais os
pontos na superficie da Terra estao visiveis para o satélite em um determinado momento no
tempo. Para isso é utilizado um mapa 2D da superficie, onde é desenhada uma série de

pontos que demarcam os limites visuais do satélite.

Como ja foi explicado anteriormente (se¢do 4.4), em qualquer ponto da sua 6rbita o
satélite enxerga uma regido circular da superficie da Terra, centrada em seu SSP. Porém, ao
observarmos a area delimitada por esse circulo em um mapa 2D, veremos que nunca sera
desenhado exatamente um circulo. Isso ocorre devido as deformidades impostas pela
conversao de 3D para 2D. Para entendermos isso, basta lembrar que, em um mapa como o
da Figura 19, todos os pontos com latitude 90 s3ao na realidade o mesmo ponto,

independentemente de sua longitude.

A fungao View_IAA, diferentemente das fung¢des anteriores, ndao trabalha com um
intervalo de tempo e sim com um momento especifico no tempo. Devido a isso, além da
matriz contendo os parametros orbitais, deve ser informado em que data se deseja

visualizar a IAA do satélite. A Figura 20 mostra como devem ser passados os parametros.
»» View TAA(EE,ano,mes,dia, hors,min, seq)
Figura 20 - Parametros da View_IAA.

Na Figura 20, “KE” contém a matriz com os parametros orbitais, as varidveis “ano”,
“mes”, “dia”, “hora”, “min” e “seg” contém os valores de data e hora em que se deseja
visualizar a IAA. Além do mapa com as marcagdes, no console serdo informadas pela func¢ao

a longitude e a latitude do SSP do satélite na data requerida.

Para descobrir o raio do circulo visto pelo satélite foi utilizada trigonometria. A distancia
do satélite ao centro da Terra é conhecida, assim como o raio da Terra. Utilizando essas

duas informacgdes, montamos o tridngulo retangulo mostrado na Figura 21.
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Figura 21 - Geometria do calculo do raio da IAA.

A Figura 21 nos mostra um corte equatorial na esfera terrestre, onde R é o raio da Terra,
H é a distancia do satélite ao centro da Terra e A é o maximo angulo de visdao do satélite

visto do centro da Terra. Podemos descobrir o valor de A utilizando a férmula da Figura 22.
anguloRad = pifZ2 - asiniraioTerradr3at):
Figura 22 - Formula do dngulo maximo de visao do satélite.

Na formula da Figura 22, “anguloRad” é o A da Figura 21, “asin(X)” é a funcdo Matlab
gue retorna o arco-seno de X, “raioTerra” é o raio da Terra e “rSat” é a distancia do satélite

ao centro da Terra.

Observando a Figura 23 e imaginando o circulo como uma esfera, foi definido a partir do
valor do angulo A que os pares de longitude e latitude sob a linha vermelha delimitam a
area visivel do satélite. S3o entdo escolhidos 256 pares sob essa linha e estes sdo

desenhados sobre o mapa 2D.
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Satelite

Figura 23 - Circulo que delimita a IAA.

A saida grafica da funcdo, além da IAA, também mostra a atual posicdao do SSP do
satélite na data e o caminho percorrido por este ao longo das préximas 24 horas. A Figura
24 mostra a IAA delimitada em vermelho, a posicdo do SSP do satélite com uma estrela
verde e, em amarelo, o caminho percorrido pelo SSP nas préximas 24 horas.
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Figura 24 - IAA Mapping.
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Na Figura 24, a area delimitada pela série de pontos vermelhos e que contém o SSP do
satélite (estrela verde) é a regido observavel pelo satélite no dia e hora passados por

parametro na chamada da fungao.

5.5 Attitude_Estimation

Esta é a quinta e ultima funcdo principal criada nesse Trabalho de Conclusdao de Curso.
Seu objetivo é dizer o quanto que os atuadores do satélite devem girad-lo em cada um dos
seus trés eixos de liberdade, para que um dos eixos (eixo X ) aponte para o alvo na superficie

da Terra.

Os parametros que devem ser passados para essa funcdo sdo os mesmo da funcdo
View_IAA, porém com a adi¢do de mais dois, a longitude e latitude do alvo que se deseja

apontar o satélite. A Figura 25 mostra como devem ser passados os dados.

> ALtrtitude Estimation (KE,ano,mes,dia, hora,min,sec, Long, Lat)

Figura 25 - Chamada da fungdo Attitude_Estimation.

Como visto no capitulo anterior, o satélite tem uma regidao observavel limitada por sua
posicdo e altitude, portanto o primeiro passo é descobrir qual é a regido coberta pela IAA.
Isso é feito pelo mesmo processo da funcdo View IAA. De posse dessa informacao,
verificamos se a longitude e a latitude informadas nos parametros da fun¢ao estdo contidas

dentro dessa regido.

Podemos fazé-lo calculando a diferenca angular entre o SSP do satélite e a localizacdo do
alvo. Se essa diferenca for menor do que a diferenca angular entre o SSP do satélite e a

maxima longitude observavel, entdo o ponto esta dentro da regido visivel pelo satélite.

Caso a localizacao na superficie da Terra esteja fora da regido observavel pelo satélite
naquele momento, ndo faz sentido calcularmos a atitude necessaria para apontar para
aquele ponto, entdo, neste caso, a funcdo é abortada e apenas a primeira saida grafica é

mostrada.
41



A primeira saida gréfica da fun¢do é muito semelhante a saida da fungdo View_IAA, o
gue as diferencia é que, além da posicdo do SSP, existe uma segunda marcacdo em estrela,
dessa vez em cor vermelha, mostrando a localizagao do alvo para o qual se deseja apontar o
satélite. Caso o alvo esteja fora do IAA, essa sera a Unica saida da funcdo. A Figura 26 mostra

a primeira saida grafica da fungao Attitude_Estimation com um alvo visivel para o satélite.

A Figura 26 demonstra o resultado da funcdo Attitude Estimation para uma drbita com
45 graus de inclinagdo, 33720 km de Semi-Eixo Maior, excentricidade 0.6, Epoch Year 2009,
Epoch Day 314 (10 de novembro), duas horas apds o Epoch e tendo como alvo o par

longitude 300, latitude 30.

Caso o alvo esteja dentro da IAA, a funcdo Attitude_Estimation fornece quatro saidas no
console do Matlab, bem como mais uma saida grafica. As trés primeiras saidas no console
informam em quantos graus o satélite deve girar para apontar o seu eixo X para o alvo.
Primeiramente mostra quantos graus no eixo X, seguido de quantos graus no eixo Z e, por
fim, mostra o mesmo para o eixo Y. A ordem em que devem ser executadas as rotacoes é de
extrema importancia, uma vez que alterada essa ordem a posi¢cdo final pode nao ser a

desejada. A Figura 27 mostra a segunda saida grafica para a mesma entrada da Figura 26.

<) Figure 1: IAA Mapping E@@
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Figura 26 - Primeira saida grafica da fun¢ao Attitude_Estimation.
42



) Figure 2: Attitude
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Figura 27 - Segunda saida grafica da fungao Attitude_Estimation.

A segunda saida gréfica serve para mostrar o resultado do direcionamento dos eixos do
satélite apds as rotacdes calculadas pela fun¢do. Observando a Figura 27 vemos a 6rbita, a
Terra e duas linhas ligando o satélite a superficie terrestre. Uma dessas linhas é o vetor que
aponta diretamente para o SSP do satélite, enquanto que a outra é o vetor que aponta para

o alvo requerido.

Em um primeiro momento é apenas isso o que se pode observar, porém, ao
aproximarmos a imagem na posicdo atual do satélite, é possivel visualizar trés outros
vetores. Estes sdo os vetores que representam o Body Frame do satélite e, segundo foi
explicado anteriormente, o eixo X do satélite deve apontar diretamente para o alvo.
Observando a Figura 28, podemos ver o vetor do eixo X do Body Frame alinhado com o

vetor que aponta para o alvo.
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J Figure 3: Attitude
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Figura 28 - Vista aproximada da segunda saida grafica da fungdo Attitude_Estimation.

A quarta saida no console Matlab, que serve para confirmar o sucesso da operacdo, é o
resultado da diferenca angular entre o vetor que aponta para o alvo e o vetor que

representa o eixo X do Body Frame em graus.

Vale salientar que a orientacdo dos eixos do Body Frame é feita apenas utilizando as
rotacBes calculadas pelo algoritmo. Essas rotacdes sdao feitas considerando os eixos do

satélite previamente alinhados com o Orbital Frame.

44



6. Resultados Obtidos

Este capitulo descreve os resultados obtidos pelas fung¢des desenvolvidas nesse

trabalho. Como parametros para comparacao, foram utilizadas as saidas de dois programas,

o Celestia e o Orbitron, sendo estes referéncias em suas areas de utilizagdo. O capitulo esta

dividido em trés secdes: A primeira secdo mostra o funcionamento da fung¢ao View_Orbit,

comparando sua saida a 6rbitas observadas no Celestia. Na segunda secao é comparada a

saida da funcdo View_IAA com o programa Orbitron, lembrando que a funcdo View_IAA

também mostra a saida da funcdo View_SSP, portanto, sdo validadas ambas as funcdes. A

ultima sec¢do explica como foi feita a validacao da fungdo Attitude_Estimation, uma vez que

para essa nao foi encontrado nenhum programa que possa ser utilizado como referéncia.

6.1

Validacao utilizando Celestia

Nessa secao é verificado o correto funcionamento das saidas que expdem as drbitas em

3D. Como todas as saidas 3D utilizam o mesmo procedimento de plotagem, serda mostrada

apenas a saida da funcao View_Orbit. Como entradas para a fun¢do foram criados os TLE's

vistos na Figura 29, a estrutura de um TLE foi detalhada na secdo 4.5.

orbital
1 99999y 06001A
2 99999 00,0000

Orbita?
1 99999U 0R001A
2 99999 000000

Orbital
1 99999u 06001A
2 99999 45, 0000

orbitad
1 99999y 0&6001A
2 99999 45,0000

09314, 00000000
000, 0000 0000000

09314, 00000000
o0, 0000 7000000

09314, 00000000
090.0000 7000000

09314.00000000
090, 0000 7000000

-. 00000000  00000-0
Q00,0000 000.0000

- Q0000000 00000-0
QO0. 0000 000, 0000

-. 00000000  00000-0
Q00,0000 000.0000

-. 00000000 00000-0
090, 0000 000.0000

Figura 29 - TLE's usados como entrada para os testes.
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Esses TLE’s variam os seus parametros gradativamente. O primeiro possui todos os
valores angulares em zero e Mean Motion 1.40273. O segundo agrega uma Excentricidade
de 0.7 a érbita, em seguida, se altera a RAAN para 90 graus e a inclinagao para 45 graus. Por

fim, o angle of perigee é alterado para 90 graus.

O Celestia utiliza arquivos em um formato diferente ao do TLE, porém, os valores
necessarios para definir o posicionamento das 6rbitas estdo definidos de maneira bem
intuitiva, na Figura 30 temos um exemplo do formato do arquivo de entrada para o Celestia,
onde: SemiMajorAxis é o Semi-Eixo Maior, e no caso, 33720 km equivale a um Mean Motion
de 1.40273; Eccentricity é a excentricidade; Inclination é a inclinacdao; AscendingNode é a
RAAN e ArgOfPericenter é o Argument Of Perigee. Os valores dessas varidveis foram

alterados para ficarem idénticas aos valores nos respectivos TLE’s testados.

"last"™ "3o0l/Earth”

{
Class "spacecraft”
MHesh "last.cmod"
Fadiu=s 0.007
Eeginning 244z007
# Ending 201072
Ellipticalorbit {
Period 1
SJemiMajorixis 33720
Eccentricity 0.6
Inclination 45.0
bzcendinghode oo.aaao
ArgOfPericenter 0O0.0000
Meanlinomaly ooo. oo
Epoch 2452028.18381755
'
Alhedo 0.10
b

Figura 30 - Formato do arquivo de entrada do Celestia.
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As figuras de 31 a 34 mostram saidas da fun¢do View_Orbit para cada um dos TLE’s da
Figura 29. A parte direita das imagens contém a saida da funcdo desenvolvida enquanto a
parte esquerda possui a saida de referéncia fornecida pelo Celestia. Para fins de
visualizacdo, em ambas as imagens de cada Figura podem ser vistas também o&rbitas

equatoriais circulares de raio 33720 km.

mptador

(a) (b)

Figura 31 - Saidas para a primeira drbita. (a) Celestia; (b) View_Orbit.

equador

(a) (b)
Figura 32 - Saidas para a segunda drbita. (a) Celestia; (b) View_Orbit.
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equador

(a) (b)

Figura 33 - Saidas para a terceira 6rbita. (a) Celestia; (b) View_Orbit.

equador

(a) (b)
Figura 34 - Saidas para a quarta drbita. (a) Celestia; (b) View_Orbit.

Vale lembrar que nesta etapa a orientacdo da Terra em relacdo a érbita ndo é relevante,

pois a funcdo View Orbit independe de uma data, ao contrario da a orientacdo da Terra.
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Outro fato importante é que tanto o Celestia quanto a fun¢do View_Orbit permitem livre
rotacdo no espaco ao redor da imagem, portanto houve a necessidade de manualmente

posicionar o angulo de visao, o que pode ter gerado pequenas diferengas nas imagens.

6.2 Validacgao utilizando o Orbitron

Nessa se¢ao pode-se verificar o correto funcionamento das fung¢des que calculam o SSP
e a lIAA. Para isso, foi utilizado o programa de rastreio de satélites Orbitron, que assim como
as funcdes desenvolvidas, utiliza como entrada arquivos TLE validos. Os TLE’s utilizados
nestes testes sdo mostrados na Figura 35. Além dos TLE’s, a funcdo View_IAA necessita de
uma data para calcular os dados, durante os primeiros TLE’s a data é mantida constante, no
caso, 24 de Novembro de 2009 a 0hOminOseg. Por fim, alteramos a data no ultimo TLE para

27 de Novembro de 2009 as 22h16minllseg.

Testl
1 99999y 06001aA 09314 . 00000000 -. 00000000 00000-0  0O0000+0 O 0015
2 99999 00,0000 000.0000 0000000 060.0000 210.0000 1.00273000 0018

Test?
1 99993y 06001A 09314 . 00000000 -.00000000 0QO000-0 QQO000+0 O 0015
2 99999 45,0000 Q00,0000 7000000 Q60,0000 210.0000 1.00273000 0018

Test]
1 99999y 06001aA 09314 . 00000000 -. 00000000 00000-0  0O0000+0 O 0015
2 99999 45,0000 090.0000 4000000 000.0000 210.0000 1.00273000 0018

Testd
1 99993y 06001A 09314 . 00000000 -.00000000 0QO000-0 QQO000+0 O 0015
2 99999 45,0000 090.0000 4000000 Q00,0000 210.0000 1.70273000 0018

Figura 35 - TLE's para teste com o Orbitron.

As figuras de 36 a 40 mostram as saidas do programa Orbitron na sua metade superior e
as saidas da funcdo View_IAA na metade inferior. As pequenas diferencas que podem ser
observadas sdo devido as deformacdes decorrentes das diferentes resolucbes entre os
programas. Nas imagens do Orbitron, as linhas verdes demarcam a IAA e as linhas amarelas
o rastro do SSP, ja nas imagens da funcdo View_IAA, as linhas vermelhas demarcam a IAA e

as linhas pretas o rastro do SSP.

49



50

% |Orbitron 3.71

= |Orbitron 3.71

[ o 30 B0 a0 120 180 180 210 240 270 300 330 360

Figura 37 - Orbita geossincrona Test2. (a) Orbitron; (b) View_IAA.

(a)

(b)

(a)

(b)



“ Orbitron 3.71

A Qrbitron 3.71

200911.24 D000:001UTC)

Figura 39 - Orbita Test4 no dia 24 de novembro. (a) Orbitron; (b) View_IAA.

(a)

(b)

(a)

(b)
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# Orbitron 3.71

(a)

(b)

Figura 40 - Orbita Test4 no dia 27 de novembro. (a) Orbitron; (b) View_IAA.

Os testes mostrados nas duas ultimas se¢cdes demonstram o correto funcionamento das
fungdes que definem o posicionamento do satélite no espago e, também, a posicao relativa

do satélite sobre a superficie da Terra.

Os testes expostos até aqui sdo apenas uma parcela do grupo total de casos de teste
[31]. Para validacdo completa das funcdes foram executados primeiramente testes variando
cada parametro orbital individualmente, feito isso, foram testados uma série de TLE’s
escolhidos de forma aleatdria, esses TLE’s variavam de um a todos os parametros orbitais.
Nos testes individuais, para cada parametro que pode variar de 0° a 360°, foram escolhidos
os valores limites dos quadrantes e seus pontos médios (0°, 45°, 90°, 135°, 180°, 225°, 270°,
315° e 360°) e para os que variam de 0° a 180°, apenas os dois primeiros quadrantes (0°,

45°,90°, 135°, 180°).
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6.3 Validacao da funcao Attitude_Estimation

A funcdo Attitude Estimation necessitou de um tratamento especial, ndo sé por ser a
principal fungdo deste trabalho de conclusdo, mas também porque ndo foi encontrado

nenhum programa que pudesse ser utilizado pelo grupo para validar sua saida.

Para resolver este problema, o grupo utilizou o fato de que a posicdo do satélite em
relacio ao ECl e em relagdo a superficie da Terra jd estava validada por meio das
ferramentas Celestia e Orbitron, como vimos nas se¢des 5.1 e 5.2. A posi¢ao do satélite em
relacdo ao ECI pode ser entdo representada como um vetor no espa¢o, da mesma forma
como a posicdo do alvo na superficie da Terra. Logo, ao fazer a subtracdo desses dois
vetores, o resultado obtido é um vetor que inicia na origem do ECl e tem a mesma direcdo
do vetor que aponta da posicdo do satélite até o alvo na superficie da Terra[27], a esse vetor

é dado o nome VetorAlvo.

Como visto na seg¢do 4.5, os eixos do Body Frame estdo inicialmente alinhados com os
Eixos do Orbital Frame, ou seja, o eixo de interesse (Eixo-X) aponta da posicdo do satélite
diretamente para o centro da Terra. Feitas todas as rota¢des calculadas pela fungao sobre
os eixos do Body Frame, subtraimos o vetor que aponta para a posicdo do satélite do outro
gue representa o Eixo-X do Body Frame e, com isso, teremos um vetor que inicia na origem
do ECl e tem a mesma direcdo do vetor que representa o eixo-X do satélite. E dado a esse

vetor o nome VetorBodyX.

De posse desses dois vetores, pode-se calcular o quanto o eixo X do satélite estd

defasado do alvo, para isso utiliza-se a equacao da Figura 41.

ERRD = acosd{ dot(ilvo,Body-X) / | norm{Alwvo) *norm(Body-X) ) )

Figura 41 - Férmula para calculo do Erro.

Na equacdo da Figura 41, acosd(X) é a funcdo que retorna o arco-cosseno de X em graus,
dot(X,Y) retorna o produto escalar entre os dois vetores X e Y, norm(X) é a funcdo que

retorna a norma do vetor X, Alvo é o VetorAlvo e Body-X é o VetorBodyX. Como o objetivo
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da fungdo é garantir que o satélite esteja apontando diretamente para o alvo, o resultado
dessa equacdo deve ser o mais proximo possivel de zero, qualquer valor acima de 0,1 graus
de diferencga ja acarretam grandes erros de direcionamento, principalmente para satélites

com Orbitas altas (acima de 35786 km) [32].

Os testes foram realizados com 10 TLE’s escolhidos de forma aleatéria, onde para cada
um foram feitos cinco testes. O primeiro com o alvo diretamente sob o SSP do satélite,
seguido de um alvo em cada um dos quatro quadrantes vistos pelo satélite. A ordem de
grandeza dos erros encontrados foi de 10~3 graus, esses erros s3o decorrentes do acumulo
de pequenos erros de cada rotacdo, quanto menor o numero de rotacdes necessarias,
menor o erro encontrado. Um erro de ordem 1073 pode ser considerado nulo, uma vez que
mesmo atuadores de alta precisdo usualmente trabalham com angulos minimos de 0,025

graus [33].

Devemos lembrar que o erro referente ao fato de a terra ndo ser uma esfera perfeita,
ndo é levado em consideracdo na analise exposta no paragrafo anterior. No presente
trabalho esta simplificagdo foi necessdria para manter a complexidade da geometria

envolvida em um nivel aceitavel.
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7. Conclusao e trabalhos futuros

Para o desenvolvimento do presente trabalho de conclusdo de curso, foi necessario ao
grupo um estudo aprofundado de temas complexos relativos ndo apenas a Engenharia, mas
também a Matematica e a Fisica, temas estes abordados de forma mais superficial no curso
de Engenharia de Computacdo. Por esse motivo, cerca de 60% do tempo disponivel destes
guatro meses de trabalho foi utilizado no estudo tedrico necessario para a assimilar esses

conhecimentos.

Apesar de o tempo necessario de estudo tedrico ter sido bem mais longo do que o
planejado, o grupo conseguiu desenvolver e validar com éxito todas as ferramentas
propostas. Estas se mostraram eficientes e de facil utilizacdo. As ferramentas visuais
possibilitam ao usudrio um rapido entendimento dos complexos parametros orbitais,
enquanto que os dados calculados se mostraram precisos a ponto de serem aplicados de

maneira pratica.

A medida que o assunto foi sendo compreendido, percebeu-se que a etapa de
integragao com o hardware e fechamento da malha de controle nao poderia ser concluida,
pois os dados provenientes do periférico que possuiamos [19] ndo seriam suficientes para a
determinacdo de atitude do satélite, sendo necessaria a inclusdo de mais hardware, ao qual

nao temos acesso na PUCRS.

Como trabalhos futuros, podemos citar o desenvolvimento de uma plataforma para
determinagdo de atitude, utilizando inclinémetros, magnetometros e/ou sensores solares.
Assim como a plataforma, um algoritmo de determinacdo de atitude também é de grande

interesse.

Outro sistema que poderia ser desenvolvido é o de determinacdo de drbita. O presente
trabalho pressupde que a orbita é conhecida e descrita por um TLE, porém um sistema de
determinacdo de 6rbita fornece dados em tempo real, o que vem a ser extremamente Uutil,

uma vez que as Orbitas podem variar mais rapidamente do que a atualizacdo do TLE.
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