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Resuma Manobrar um satélite dentro de uma constelacéo significa alterar a sua érbita de
forma a coloca-lo em uma certa posicdo em relacdo aos demais. Essa tarefa pode ser feita
utilizandose as mesmas técnicas das manobras de Rendezvous (encontro de veiculos
espaciais de tal forma que o instante da chegada dos dois veiculos ocorra em um ponto pré
determinado no espago e que ambos atinjam esse ponto em um mesmo instante de tempo)
aonde o veiculo alvo (a ser interceptado) é substituido por um ponto imaginério que
representa o ponto desgjado da localizacdo do satélite. Serdo vistos aqui, encontro de
veiculos que estegjam inicialmente em Orbitas circulares, ndo coplanares e de raios diferentes,
com a restricdo de que o veiculo alvo esteja orbitando em uma 6rbita mais alta que a do
veiculo interceptador (a ser transferido). Ha varias maneiras de se completar essa manobra
de encontro entre 2 veiculos. Analisaremos trés métodos onde a escolha do método a ser
aplicado dependerd das circunstancias particulares envolvidas. Método Direto Interno,
Método Direto Externo e Método Indireto. ApOs essa revisdo tedrica esses métodos sdo
aplicados em manobras de uma constelacdo de satélites real, a Globalstar. O objetivo €
avaliar o consumo das diferentes técnicas aqui mostradas e encontrar a mais indicada para
cada situacao.
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1. INTRODUCAO

Um tdpico de grande importancia atud em Adtrodindmica € o estudo do comportamento
orbita de Congtelacles de satélites. Dentro desse estudo fazem parte a propagacdo das Orbitas
de cada sadite individudmente e também a precisfio e cdculo des manobras orbitas que
devem ser efetuadas pelos sadites com o objetivo de mantélos dentro de uma configuragéo
que satifaca os vinculos da missfto. Com a idda em mete esse trabdho pretende
implementar e testar méodos de manobras orbitais que sgam gplicaveis para manobras com
sadlites envolvidos em Condedagbes. A principa diferenca entre uma manobra orbita de um
sadite atifidd com tempo livie em uma misso individud e a mandbra de um sadite
envolvido em uma congelacdo € o vinculo exigente no ponto de inserco do sadite na orbita



find. Na mandbra de um sadite individud o objetivo € dterar os dnco dementos
keplerianos que definem a forma geométrica e a orientagdo no espago da Orbita do satdlite:
semi-exo maor (a), excentricidede (e), indinacdo (i), asgumento do perigeu (w), longitude do
nodo ascendente (V). Na manobra de um satdite que faz pate de uma congtdacéo existe um
vinculo adidonal na anomdia verdadera na Orbita find do satdlite, pois €e precisa etar
locdizado em um ponto especifico para manter a sua posicdo em relacdo aos demais sadites.
Ese fao caacteriza uma manobra com todos 0s dementos keplerianos da drbita find
vinculadas, que € conhecido na literatura como manobra de Rendezvous. Desenvolvida com o
objetivo de redizar manobras epacids entre dois veiculos epacials, essa técnica € adequada
a manobras que precisam s redizadas por constdagbes de satdlites, bastando subdtituir o
veiculo dvo pdo ponto na Orbita aonde o veiculo deve s insido. Algumas referéncias
bagante auas sobre 0 assunto sfo: Proulx, Kantsper, Cefola e Dran (1997), Ulivieri,
Laneve, Hgazi Moghaddam (1997) e Eric (1997).

2. MANOBRAS DE RENDEZVOUS

A manobra de rendezvous foi muito edudada na literatura Muitos trabahos foram
publicados na literatura a partir da década de 60 aé os dias auas Em gerd s estudados
métodos impulsvos que executem a manobra desgada. Alguns dos traelhos pioneiros nessa
linha sfo: McCue (1963); Billik e Roth (1967); Prussing (1969 e 1970); Gross e Prussng
(1974). Trabdhos mas recentes condderando 0 mesnmo moddo impulsvo e também a
possibilidade de empuxo continuo também exigem na literatura Entre des podemos destacar:
Wolfsberger, Weib e Rangnitt (1983); Prussng e Chiu (1986); Prussng (1988); Mirfakhrae
(1990); Haufler, Jezewski e Mulder (1993); Humi (1993); Kechichian (1993); Lee e Cochran
(1993); Lembeck e Prussing. (1993); Mirfakhrae e Conway (1994); Sheohua, Akiba, e
Masuo (1994); Yuan e Hsu (1994); Padis e Cater (1995); Tauer, Coversone-Caradl e
Prussng, (1995); Roth (1995); Stern e Fowler (1985); Yu (1995); Lopez e Mdcinnes (1995).
Uma abordagem numérica com varios exemplos estadisponivel em Prado (1995).

A seguir vamos derever rgpidamente trés méodos que executam manobras de
Rendezvous, conforme sugerido por Bdl & Osborne (1967) e Zanardi (1988): Méodo Direto
Interno, Mé&odo Direto Externo e Méodo Indireto. A escolha do método a s gplicado
dependera das circungténcias particulares envolvidas.

2.1 Mé&odo direto interno

interceptador

Figura 1 - Encontro de veiculos epacias peo método direto interno



A “Fg. 1" modra o encontro de veiculos espaciais pdo méodo direto interno. O veiculo
dvo encontrase em uma Orbita circular de raio Ry, sendo que a orbita eda indinada de um
angulo Da com reacdo a orbita do interceptador. Quando o interceptador cruzar a linha dos
nodos (interseccdo entre dois planos orbitais), este recebera um impulso para girar seu vetor
velocidade e colocalo no plano da oOrbita do veiculo dvo, de td forma que ambas as Orbitas
% tornem coplanares. A fase seguinte inicia-se no ponto A, onde o dvo edd adiantado do
interogptador  de um  angulo  prédeterminedo q (Ver “Fig. 17). E nete ponto que o
interceptador  recebe um incremento  de velocidede, que causa a entrada na dipse de
tranderéncia (t), a fim de dingir o ponto B no mesmo indante que o avo. Esta veocidade
deve ser aumentada, a fim de possbilitar a entrada na drbita do veiculo dvo, igudando assm
suas velocidades para completar o Rendezvous. O incremento total serade:

DV =|DV, | +|DVy| +|DV,,| @

aonde DV, € o impulso requerido para dterar 0 plano orbitdl de um angulo a, DV O
impulso requerido no ponto A e DV 2 0 impulso requerido no ponto B.
Paravigar de A paraB, o interceptador descreve uma semi-elipse t;, sendo que o tempo
gasto nessa etgpa é dado por:
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O tempo correspondente para que o  veiculo dvo se dedogue de um angulo (p - Q)
radiancs &
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A fim de ambos os veiculos se encontrarem em B no mesmo ingante, temos: t = t, de
onde podemos conduir para dar inicio a esse processo de transferéncia que:

t, = 3

©

Figura2 - Encontro de veiculos espaciais pelo método direto externo



A “Fg. 2" mogtra o encontro de veiculos espacials pdo méodo direto externo. Quando o
interceptador cruza a linha dos nodos em A, sua velocidade € impulsvamente aumentada para
colocklo em uma primedra dipse de trandferéncia () com o gpogeu em C. Neste ponto,0s
planos orbitais do dvo e do intercegptador sfo dinhados e a velocidade deste é incrementada
paa colocdlo na segunda dipse de tranderéncia (t,), cujo perigeu é o proprio ponto de
Rendezvous B. Em B, o interceptador € posto na orbita circular find e 0 Rendezvous €
completado. Quando a manobra € iniciada, 0 dvo edta arasado com repeito ao interceptador
deum &ngulo g, ver “Fig. 2”. O incremento total € dado por:

Jovi+lov, 0

DV =|Dvy| +|DV,

aonde DV; é o impulso gplicado em A, DV, € 0 impulso necessaio para a mudanca do
plano orbitd, DV, € 0impulso gplicado em C e DV3 €0 Ultimo impu so, gplicado em B.

O tempo gasto pelo interceptador parair de A aé B é dado por:
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Para que ambos os veiculos s encontrem no mesmo indante, temos: t; = t; de onde
conduimos que
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2.3 Mé&odo Indireto

O méodo indireto utiliza uma orbita intermedi&ia entre o dvo e o interceptador, na
qud o interceptador permanece aé que o dvo e encontre na poscéo correta para que a
manobra de Rendezvous e inicie.

Linha dos nodos

interceptador Orbitaintermedi&ia
Figura3 - Encontro de veiculos espaciais peo método indireto



Para colocar o interceptador em uma orbita diptica de transferéncia §t e no apogeu B €
fdto um incremento impulsvo de velocidade a0 mesmo no ponto A. Em B é feita a correcio
dos planos e dado um incremento de velocidade para o interceptador entrar em uma Orbita
cdrcular intermedidia, coplanar com a trgetoria do advo. Neda Orbita intermedi&ia o
interceptador esperard 0 veiculo dvo a@é esarem defasados de um angulo g, quando entéo o
Rendezvous é completado por meio de uma segunda dipse de trandferéncia t,, como descrito
no Método Direto Interno. O incremento tota € dado por:

DV =|Dv,| +|Dvi| +|DV,| +|DV,| +|DV| (1)
aonde DV; € o impulso glicado em A, DV, é o impulso golicedo em B, DV3 € 0
impulso aplicado em C, DV, é 0 impulso golicado em D, e DV, é o0 impulso requerido para a
mudanca de plano orhitd.
O aguo g que ira determinar a podcéop rediva entre o avo e o interceptador € obtido
igudando-se 0 tempo gasto peo interceptador para ir de C a D com o tempo gasto pedo avo
parair deEaD. O resultado &

b e Rol"f
q=pil- e—gl"f =0y (12)
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3 RESULTADOS

Os méodos acima foram implementados e testados em trabdhos anteriores, tais como:
Feipe e Prado (1997a); Fdipe e Prado (1997b); Fdipe (1997); Fdipe e Prado (1998). No
presente artigo, o objetivo € tetar a vdidade desses méodos no problema de constdagies.
Para is0 utilizamos os dados da oOrbita nomind da Congdacdo GLOBALSTAR: a = 8100
km, e = 00, i = 52°. A seguir, as condigbes nominais da orbita sfo levemente dteradas para
smular o efdto de uma perturbacio e uma manobra de retorno as condicdes nominas é
redizada Como os méodos implementados possem a restricdo de serem vaidos apenas para
Orbitas circulares a excentricidade sera mantida no valor nomind de zero. O semieixo maor
admensondizado sera vaiado nos sguintes vaores 8199.63; 8149.41; 8100.00; 8049.78;
7999.56. As vaiagbes do angulo entre os planos sera de 0,+1,+ 2e+3 graus. Com essas
combinacBes serdo smuladas um totd de 20 manobras que recolocam o sadlite em sua Orbita
nomind a patir de uma drbita um pouco mas baxa ou mas dta e com um angulo entre os
planos orbitais red e nomind diferente de zero. Os trés métodos de manobras de rendezvous
agui modrados sxéo gplicados com o objetivo de identificar 0 consumo (medido em termos
da magnitude do impulso tota gplicado) e o tempo requerido para cada manobra Para o
método indireto exige um par@metro extra, 0 raio da Orbita, que deve ser vaiado e cujo vaor
deve edar entre os raios das Orbitas inicid e find. Foram utilizados os vdores Ra = 8120.25;
8140.5; 8160.75; 8181.00.

Para 0 méodo direto externo também requer um parametro extra para ser congiderado,
que € a digdncia ente o ponto C (ponto de aplicagdo do impulso que dtera a indinagéo do
plano orbita) e o centro de gravidede (centro da Terra). Nesse trabdho foram utilizados os
vaores Ra=2x Ry; Ra=10x R;; Ra=50Xx Ry; Ra=200x Ry

Com esses dados é possivel oferecer informagBes para um andista de missdes tomar a
decisio sobre qua a melhor edratégia a ser adotada, respeitando-se os requisitos de tempo e a
minimizacdo do consumo de combustivel.



Os resultados obtidos sSo mostrados abaixo nas tabdas 1-3. As unidades estdo em km

paradiséncia, km/s para velocidade e minutos para tempo.

Tabdal. Méodo direto interno paraRc, = 1

Rcy DV(a=0) DV(a=+/-1) DV(a=+-2) DV(a=+-3) ti=ta q
8199,63 00427 01648 02876 0,40% 61,01 163
814941 0,0210 01433 0,2658 0,38%6 60,73 081
8100,00 0,0000 01227 0,2448 03675
8049,78 00217 0,1445 0,2665 03833 60,17 -034
7999,56 0,0441 0,1662 0,280 04110 59,89 -1,69

Tabela2. Méodo direto externo (Ra= N . Rc,) paraRc, = 1
a) (N=2

Rc, DV(a=0) DV(a=+-1) DV(a=+-2) DV(a=+-3) ti=ta q
819963 21963 2,2665 2,3366 24068 22556 293
814941 21837 22538 2,3240 2341 22383 300,36
8100,00 21704 22412 23121 23822 22213 301,36
8049,78 21739 22447 23156 23871 22041 30239
799956 21774 22489 23198 23913 21870 30343

b) (N=10)

R, DV(a=0) DV(a=+-1) DV(a=+-2) DV(a=+-3) tita q
819963 48837 48999 49160 49321 158721 4279,66
814941 48858 49020 49188 49349 157330 428159
8100,00 48879 490048 49209 49377 155966 428351
8049,78 4,8956 49125 49286 49455 154583 428548
799956 49034 49202 49363 49532 153205 428748

c) (N=50)

Rcy DV(a=0) DV(a=+-1) DV(a=+-2) DV(a=+-3) ti=ta q
819963 56013 5,6042 56077 56112 1585561 4598844
814941 5,6034 56119 5614 56189 1571157 4599259
8100,00 56161 5,6189 56224 56259 1557029  45996,72
8049,78 5,6245 5,6280 56315 56350 1542712 4600098
799956 56336 56371 5,6406 56441 1528440 4600528

d) (N=200)

Rc, DV(a=0) DV(a=+-1) DV(a=+-2) DV(a=H-3) ti=ta q
819963 57452 5,759 5,7466 57473 12407370 362326,92
814941 5,/536 5743 5,7550 58296 12293837 362335,15
8100,00 5,7620 57627 57634 57648 121824,76 362343,36
8049,78 57711 57718 57725 57732 120696,36 362351,80
799956 5,7802 5,7809 57816 5,7823 11957146 36236035




Tabela3. Méodo indireto paraRc, =1

Ra Rc, DV(a=0) DV(a=+/-1) DV(a=+-2) DV(a=t/-3) q
812025 799956 0,0961 02188 0,3409 04629 -1,93
814050 799956 01136 02357 03577 04798 -2,16
8160,75 799956 071487 02707 03921 05141 -2,38
8181,00 799956 01830 03051 04265 05478 -261
812025 8049,78 00568 01788 0,3009 04236 -1,07
814050 8049,78 00918 02139 03360 04573 -1,30
8160,75 8049,78 01262 02483 03703 04917 -152
8181,00 8049,78 01613 02827 04040 05254 -1,75
812025 8100,00 00350 01571 02791 04012 -022
814050 8100,00 00701 01922 03135 043%6 -045
8160,75 8100,00 01045 02265 03479 04699 -067
8181,00 8100,00 013% 02609 0,3823 05036 -0,89
812025 814941 00512 01732 02960 04180 059
814050 814941 0,0603 01816 03037 04258 037
8160,75 814941 0034 02048 03268 04482 014
8181,00 814941 01178 02392 03605 04826 -007
812025 8199,63 00939 02167 0,333 04608 141
814050 8199,63 01031 02251 0,3465 04685 1,19
8160,75 8199,63 01115 02335 03549 04770 097
8181,00 8199,63 01199 02413 03633 04847 0,75

4 CONCLUSDES

As dmulagbes efetuadas demondram que os méodos descritos sfo  golicaveis a0
problema de manobras orhita's de satdites envolvidos em constelages de satédlites.

Também foi notado que desvios angulares pogdtivos e negativos requerem 0 mMesmo
consumo para a mancbra de corregdo, logo foram agrupados em uma mesma coluna nes
Tabdas 1-3. Conforme esperado, um aumento no desvio angular a ser corrigido demanda um
maior custo de combugtivel para a redizacdo da manobra. Porém, a razdo desse aumento varia
de mé&odo para mé&odo. Para os méodos direto interno e indirelo 0 aumento é muito rgpido.
Paa 0 méodo direo externo esse aumento é pequeno. A razéo fidca desse fato é que a
manobra de mudanca de plano deste méodo é feta num ponto (ponto C) digante da Tera
Como ese consumo € diretamente proporciond a vedocidade do veiculo no ponto da
manobra, €e decresce com a digténcia entre o0 veiculo e a Terra. Pode-se também notar que o
custo de uma corregdo de inclinacdo de plano orbitd é bagtante eevado, se comparado ao
custo de uma correcédo de semieixo maor. A razéo desse faio resde na necessdade de
efetuar uma rotacdo no vetor velocidade para dterar o plano orbitd, e ese cudo é
proporciond avelocidade orbitd do veiculo espacid naquele ponto, que € devada

No méodo dirgto interno, notase que a medida que afastamos de Rg = 1.0 0 consumo
de combudgivdl va aumentando em todos 0s casos, porque esamos dagtando 0 noso avo
por iSO precisamos de um impulso maor para a Orbita de tranderéncia aingHlo. Esse
resultado € esperado, porém as dmulagbes agui efetuadas servem para quantificar
variagoes.

Ese fao ocorre para 0 méodo direto externo no caso N = 2. Paa N 3 10 o consumo
diminuiu quando aumentamos Rc;, porque Ra = N . Ry € como 0 méodo é externo quando



mais longe ediver o dvo mas a Orbita de trandferéncia ofre a influéncia da gravidade
fazendo diminuir o vaor do impulso.

Paa 0 méodo indireto, pode-se notar que mantendo Rc, congante e aumentando Ra o
consumo aumenta, porque Ra é o rao da Orbita interna, ficando igud a0 méodo direto
interno.

Do ponto de vida de consumo, pode-se notar que o méodo direto externo é inadequado
paa as mancbras de correcdo smuladas no presente trabaho. Esse méodo possui como
principd vantagem o0 ganho na mudanca de plano orbita redizado a uma digéncia grande do
centro de aracdo gravitaciond. Quando essa mudanca € de pequena magnitude, a economia
gerada ndo é auficiente para compensar 0 consuMmo extra para enviar o sadite aé o ponto C.
Porém, esse méodo pode ser vantgoso paa manobras de colocacdo do sadlite, com
amplitudes maiores de vaiagbes do plano orbitd. Além disso, esse méodo possui a
desvantagem de requer um tempo de manobra muito maor que os demas méodos. Dentre os
outros dois méodos, 0 direto interno mostrorse mas econdmico que o indireto, porém por
pequena margem.
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STATIONKEEPING FOT ORBITSIN CONSTELLATIONSOF ARTIFICIAL
SATELLITES

Abstract. To maneuwver a sadlite that belones to a congdlaion means to dter its orbit to
place it in a ceatan podgtion in rdation to the others and it can be made being used the same
techniques of the Rendezvous maneuvers (encounter of space vehicdes in such a way tha the
ingant of the arivad of the two vehides hgppens in a point pré-determined in the space and
that both reach that point in the same indant of time) where the target vehicle (to be
intercepted) is subdituted by an imaginay point that represents the dedred point of the
location of the satellite. These techniques are shown here, to study the encaunter of vehicles
that are intidly in drcular and nonrcoplanar orbits of different radius, target the redtriction
that the white vehide is in a orbit higher than the one of the interceptador vehicle (to be
tranderred). There ae seved ways to complete that encounter maneuver among two
vehides Three methods will be andyzed where the choice of the method to be applied will
depend on the involved circumgtances. Internd Direct method, Externd Direct Method and
Indirect Method. After that theoretica revison those methods are gpplied in maneuvers of a
red conddlation of sadlites, Globdgar. The objective is to evduae the consumption of the
different techniques here shown and to find the more indicated for each Stuation.
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