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RESUMO

A quantidade de atividades em orhita LEO cresce a cada ano e dessa forma os temas de
Consciéncia Situacional Espacial (SSA), Consciéncia do Dominio Espacial (SDA) e Gestdo do
Trafego Espacial (STM) tém estado cada vez mais presentes na agenda da comunidade espacial
nos Ultimos anos. Em maio de 2021, o Brasil iniciou atividades de rastreio de objetos espaciais
utilizando o radar de trajetografia Bearn, operado pelo Centro de Langamento Barreira do Inferno
(CLBI). Para alcangar os objetivos dos sistemas SSA/SDA previstos no Programa Estratégico de
Sistemas Espaciais (PESE) da Forca Aérea Brasileira (FAB), € necessario criar um ambiente
adequado com um ecossistema industrial e instituicbes militares trabalhando em conjunto,
utilizando servicos automatizados disponiveis para realizar o monitoramento espacial e criar um
sistema de integracdo de dados com os centros de sensoriamento, permitindo aplicagdes futuras
eficientes em STM. Este trabalho de conclusdo de curso contribui para essa visdo e tem como
objetivo apresentar uma arquitetura preliminar utilizando o radar de trajetografia Atlas, operado
para monitoramento da trajetoria dos veiculos lancadores do Centro de Langamento de Alcantara
(CLA), alimentado pelos resultados de um sistema de propagacdo de orbita. Os elementos orbitais
sdo determinados com base nos dados de rastreio do radar legado e comparados com os dados
disponibilizados pela Forca Espacial Estadunidense (Space Force) via o website space-track.org
para validacdo.

PALAVRAS-CHAVE: Mecanica Orbital. Detritos Espaciais. Consciéncia
Situacional do Espago. Rastreio e Vigilancia Espacial.



ABSTRACT

The number of activities in LEO orbits grows every year and thus, Space Situational
Awareness (SSA), Space Domain Awareness (SDA), and Space Traffic Management (STM) topics
have increasingly been present on the space community’s agenda in recent years. In May 2021,
Brazil started tracking activities using the trajectography radar Bearn, operated by the Barreira do
Inferno Launch Center (CLBI). To achieve the objectives for SSA/SDA systems foreseen in the
Programa Estratégico de Sistemas Espaciais (PESE) from Brazilian Air Force (FAB), it is
necessary to create an adequate environment with an industry ecosystem and military institutions
working together, using available automated services to perform space monitoring and create a
data integration system with the sensing centers, enabling efficient future applications of STM.
This course conclusion paper contributes to this vision and aims to present a preliminary
architecture using the existing trajectography radar Atlas, operated for monitoring of the trajectory
of launch vehicles in Alcantara Launch Center (CLA), fed by the results of orbit propagation. The
orbital elements are determined based on the tracking data from the legacy sensors and compared
with the data available by Space Force through the space-track website for validation.

KEYWORDS: Orbital Mechanics. Space Debris. Space Situational Awareness.
Space Surveillance and Tracking.
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1. INTRODUCAO

Recentemente, devido a um aumento alarmante no namero de langamentos, 0 espago
tornou-se mais congestionado, tanto com satélites como também detritos orbitando a Terra, e
regibes desejaveis para operacao se tornaram mais densamente povoadas por esses objetos. Os
sistemas de catalogacdo, analise e alerta de colisdes estdo se tornando sobrecarregados e
inadequados as condicdes em questdo. A clara implicacdo de todos esses fatores € que
operacdes seguras e ininterruptas na drbita da Terra podem estar em risco. Essa é uma forte
motivacdo para o desenvolvimento e implantacdo de um sistema de Gestdo de Trafego

Espacial (Space Traffic Management — STM).

O resultado essencial de um sistema de STM eficaz € uma operacdo mais segura no
espaco agora e no futuro. Sendo o0s principais pontos evitar a poluicdo desnecessaria e
inabaldvel do ambiente espacial com novos detritos e melhorar a catalogagéo e o rastreio de
objetos cada vez menores para, assim, evitar colisdes envolvendo satélites e obter mais
precisdo para aumentar a credibilidade dos alertas e reduzir a distracdo de avisos que

provavelmente ndo se consolidardo (JAH et al., 2017).

Para a aplicacdo de tal sistema é necessario ter conhecimento tanto acerca dos objetos
em Orbita ao redor da Terra como também dos fendmenos que incidem sobre a dindmica
desses veiculos. Em relagdo a esse tdpico uma nova &rea chamada Conscientizagdo
Situacional do Espaco (Space Situational Awareness — SSA) tem ganhado visibilidade na

ultima década.

Consciéncia Situacional do Espaco se refere ao conhecimento do ambiente espacial,
incluindo a localizacdo e designacdo dos objetos espaciais além de fenébmenos de clima
espacial. SSA é dividido em trés areas principais pela Agéncia Espacial Europeia (SATCEN,
2021), sendo elas:

e Rastreio e Vigilancia Espacial (Space Surveillance and Tracking — SST) de

objetos produzidos pela humanidade;
e Monitoramentoe Previsdo do Clima Espacial (Space Weather — SWE); e

e Monitoramento de Objetos Préximos a Terra (Near-Earth Objects — NEO)
(somente objetos naturais).
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Detritos espaciais sdo agora uma das principais ameacas aos satélites em érbita. Para
mitigar as consequéncias dos mesmos, os operadores de satélites precisam ter conhecimento
da posicdo desses objetos e também de outros satélites que podem ndo ter um sistema de
controle de orbita embarcado. E de responsabilidade do sistema de SST encontrar e rastrear

detritos e enviar alertas quando podem ser necessarias agdes de mitigagéo de risco.

Os dados de medicao processados atualizam regularmente um catalogo de objetos em
orbita. Os aplicativos que utilizam os dados do catadlogo avaliam automaticamente a
possibilidade de colisdes entre milhares de objetos rastreados e satélites operacionais e,

quando necessario, emitem avisos aos controladores de satélite.

Cada agéncia ou 6rgao governamental que detém responsabilidades espaciais mantém
sua prépria base de dados e rede de rastreio, podendo-se citar a Rede de Sensores operada
pela Forca Espacial Americana (Space Force), a European Space Surveillance and Tracking

(EUSST) e a rede operada pela Agéncia Espacial do Reino Unido (UK Space Agency).

Outra aplicacdo de SST aborda a previsdo de deteccao e reentrada de detritos espaciais
de grande dimensdo — normalmente satélites ou estagios superiores ndo funcionais de veiculos
lancadores — que podem reentrar na atmosfera e possivelmente colocar em risco pessoas ou

infraestruturasno solo.

O objetivo do segmento de clima espacial (SWE) é fornecer aos proprietéarios e
operadores de satélites informacBes oportunas e precisas que proporcionem uma mitigagdo

dos impactos das adversidades do climaespacial, como tempestades solares por exemplo.

Para obter servicos precisos e confiaveis de previsdo do clima espacial, é necessario
um monitoramento constante do Sol e do ambiente espacial a partir de diversas estacoes,
juntamente com compartilhamento de dados entre os centros de pesquisa.

De acordo com a ESA (2020) os objetos NEOs sdo asteroides ou cometas com
tamanhos que variam de um metro a dezenas de quildmetros que orbitam o Sol e cujas 6rbitas
se aproximam da oOrbita da Terra. Dos mais de 700.000 asteroides conhecidos em nosso

Sistema Solar, cerca de 17.000 sdo conhecidos por serem NEOs.

O monitoramento de NEOs é crucial, pois o conhecimento cientifico da populacédo
desses objetos ainda estd incompleto. Até o momento, mais de 90% dos objetos com
diametros maiores que 1 km foram descobertos, mas esse nimero cai para apenas 10%

quando se considera objetos de até 100 m de tamanho, com potencial muitas vezes mais
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destrutivo se atingissem a Terra que 0s eventos ja presenciados como a queda do meteorito
em Chelyabinsk em 2013.

Esse trabalho foca em um sistemade SST para rastreio de satélites e detritos espaciais.
Dito isso, € importante ressaltar o atual cenario do espago proximo a Terra. No relatério anual
do ambiente espacial (ESOC, 2022a), é evidenciado o aumento no nimero de objetos em
orbita e diversas classificacdes sdo feitas. Na Figura 1 pode-se ver o aumento na quantidade

de objetos em orbita ao longo das décadas, sendo:
e PL: Carga util ou payload;
e PF: Detritocriado por uma fragmentacao de uma carga Util;
e PD: Detrito criado pelo términoda vida Util de uma carga Util;
e PM: Objeto relacionado a missao de uma carga Util;
e RB: Corpo de foguete;
e RF: Detrito criado a partir de uma fragmentacdo de um corpo de foguete;
e RD: Detrito criado a partir de um componente de um corpo de foguete;
e RM: Objeto Relacionado a Missdo de um Foguete; e
e Ul: N&o identificado.

Figura 1. Evolugdo do nimero de objetos em Orbita.

300001 3wl )
B RM B3 PD

W RD @ PF
25000 1 =3 RF . PL
. RB

20000 -

15000 1
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Fonte: ESA’s Annual Space Environment Report, 2022.
Na Figura 1 pode-se notar, por exemplo, o salto no nimero de detritos PF em 2009
relacionado a colisdo dos satélites Iridium 33 e Cosmos 2251. E também é visto um aumento
no numero de cargas Uteis nos ultimos anos relacionado ao aumento de constelacdes de

satélites como é o exemplo da constelacdo Starlink.
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Mais precisamente, em relacdo a quantidade de detritos espaciais em Orbita, de acordo
com a ESOC (2022b), o numero de satélites que ja foram langados € de cerca de 13100, sendo
que 8410 ainda estdo em Orbita e desses, cerca de 5800 ainda estdo em funcionamento. A
quantidade de detritos regularmente catalogados e rastreados pela rede de sensores de

vigilanciaespacial da ESA é de 31590 objetos.

E estimado que ja ocorreram mais de 630 eventos dentre colisdes, explosées e outras
anomalias que resultaram em fragmentacao de objetos espaciais. Nesse cenario é estimada
uma quantidade em torno de 36 mil detritos espaciais maiores que 10 cm, 1 milhdo de detritos
maiores que 1 cm e menores que 10 cm e mais de 130 milhdes de detritos maiores que 1 mm
e menores que 1 cm (ESOC, 2022b).

Para realizar o rastreio desses objetos alguns sensores sdo utilizados atualmente. Os
principais sdo radares e telescopios. Radares enviam ondas eletromagnéticas que refletem na
superficie do objeto e, com base no tempo que o sinal leva para voltar para o emissor de sinal,
é calculada a distdncia que o objeto esta daquele dispositivo e, pelo efeito Doppler, €
calculada a variacdo da sua distancia. Assim é possivel, através de um arco da 6rbita de um
objeto, estimar os seus elementos orbitais com a precisdo adequada. Utilizando essa
metodologia descrita o radar ndo precisa apontar diretamente para 0 objeto, basta que o

mesmo atravesse seu campo de Visao.

A rede de sensores da empresa Leolabs funciona exatamente como descrito acima,
sendo composta por 6 radares em 4 localidades (Costa Rica e Nova Zelandia sendo radares
banda S, Texas e Alasca nos Estados Unidos sendo radares UHF). Na Figura 2 € mostrada
uma foto do radar Banda S operado pelo LeoLabs em Guanacaste, Costa Rica. Pode-se ver
gue ndo ocorre um apontamento do radar diretamente para o objeto, dessa forma, ndo se tem
valores da direcdo do mesmo, apenas da sua distancia e velocidade radial. Ainda assim €

possivel determinar sua 6rbitacom a precisao necessaria.
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Figura 2. Fotografia do Radar Banda S operado pela LeoLabs em Guanacaste, CostaRica.

Fonte: ROWLAND, 2021.

Jé& outras redes sdo compostas por telescopios juntamento com radares, como € 0 caso
da rede de sensores da Unido Europeia (EU SST), que é composta por 8 radares, sendo 6 para
rastreio de objetos ja catalogados, com a finalidade de manter os dados atualizados, e 2 para
atuar em vigilancia, procurando por objetos ainda ndo catalogados, e 33 telescépios, sendo 16
de rastreioe 17 de vigilancia (PEREZ, 2022).

No caso de rastreios utilizando telescépios, € feito um apontamento para um campo de
visdo limitado do céu e sdo obtidas as coordenadas angulares da posi¢do do objeto, ascencédo
reta e declinacdo. Nesse caso apenas se conhece a direcdo do objeto e ndo sua distancia. Para
estimar a Orbita sdo utilizados métodos conhecidos como Angles Only (VALLADO E
MCCLAIN, 2013).

Os Estados Unidos também possuem sua propria rede de sensores, possuindo tanto
sensores em estacdes de solo como em satélites conhecidos como Space-based Sensors.
Desde o inicio da corrida espacial os Americanos se preocuparam com o nimero de objetos
em drbita e sua posicdo. Em 1980 o Comando de Defesa da Forca Aérea Americana (U.S. Air
Force Aerospace Defense Command) emitiu um documento intitulado Spacetrack Report #3
que propunha uma padronizacao para propagadores de Orbita e elementos orbitais (HOOTS e
ROEHRICH, 1980).

No documento cinco propagadores analiticos foram descritos, sendo o SGP4
(Simplified General Perturbations model 4) o mais utilizado, e o formato para armazenamento
dos dados dos objetos foi padronizado para o TLE (Two-line Elements), que pode ser visto na
Figura 3, onde, além de dados de catalogacdo do objeto como Satellite Number e
International Designator, tem-se os elementos orbitais: inclinagdo, ascencédo reta do nodo

ascendente, excentricidade, argumento do periapsis, anomalia média e movimento médio, e
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dados relativos a perturbagbes orbitais como um coeficiente relacionado ao arrasto
atmosférico conhecido como B-star e as variacGes de primeira e segunda ordem no tempo do
movimento médio. Dados de TLE dos objetos catalogados pelos Estados Unidos séo publicos

e disponibilizados na plataforma Space Track?.

Figura 3. Formato do padrdo TLE (Two-line Elements).
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Fonte: VALLADO e CEFOLA, 2012.

Nesse contexto, a Forca Aérea Brasileira (FAB) reconhece a necessidade de ter uma
rede de sensores para rastreio e vigilancia espacial, assim como um sistema para
gerenciamento dos dados dessa rede e todo o processamento envolvendo Mecénica Orbital.
Em 2018 foi publicado o Programa Estratégico de Sistemas Espaciais (PESE) (BRASIL,
2018) onde um dos produtos descritos € o Sistema de Monitoramento Espacial (MOE) que
embasa a atuacdo da FAB no cenario de SST. Dito isso, em maio de 2021 a FAB iniciou
atividades de rastreio de objetos espaciais utilizando um radar de trajetografiaem Banda C do
Centro de Lancamento da Barreirado Inferno (CLBI) (NARCISO e ALVES, 2021).

Na Figura 4 temos uma foto ilustrativa do Radar de trajetografia utilizado pela FAB
para as atividades de rastreio mencionadas. Ambos os centros de langamento brasileiros
(CLBI e CLA) possuem dois desses radares, sendo um com poténcia de 1 MW (Atlas — CLA
e Bearn — CLBI) e um com poténcia de 250 kW (Adour). Esses radares sdo utilizados para
rastreio dos veiculos langadores para acompanhamento de sua trajetéria, e foram utilizados
com sucesso para rastreio da Estacdo Espacial Internacional (ISS) e de alguns detritos

espaciais.

L Endereco: https:/ww.space-track.org


https://www.space-track.org/
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Figura 4. Radar de traetorrafia embandaC.

Fonte: OMNISYS, 2022.

Diferentemente dos radares da LeoLabs, o radar mostrado na Figura 4 necessitade um
apontamento para 0 objeto que se quer rastrear, sendo que o ponto positivo é o conhecimento
da direcdo do objeto com relacdo ao sensor e a desvantagem € a realizacdo de uma
propagacdo de 6rbita a priori com precisdo suficiente para que o objeto esteja no campo de
visdo do radar.

Ao final do ano de 2021, a empresa Saipher ATC, em parceria com a FAB, realizou
atividades de rastreio da ISS com os radares do CLBI, tornando-se a primeira empresa
nacional a alcancar tal feito. No inicio do ano de 2022, realizaram-se atividades com o CLA,

para rastreio novamente da ISS e de detritos espaciais.

O objetivo deste trabalho é descrever a metodologia empregada no sistemade rastreio
de objetos espaciais proposto pela Saipher ATC juntamente com a formulacdo matematica
aplicada em cada atividade que compde o sistema, como, por exemplo, a predicdo do
apontamento do radar e o processamento dos dados coletados por ele. A empresa tem como
objetivo gerir uma rede de sensores seguindo o exemplo das demais ja existentes, contudo,
serd abordado neste momento apenas o rastreio utilizando os radares de trajetografia dos
Centros de Lancamento. A tecnologia envolvendo os demais sensores sera resguardada e ndo
serd exposta neste trabalho.

2. FORMULACAO MATEMATICA

Para o desenvolvimento de um sistema que seja capaz de predizer quando um

determinado objeto estara visivel para uma estacéo de solo e realizar o apontamento do sensor
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é necessario conhecer teorias relacionadas a propagadores de Orbita e é essencial aplicar

métodos de conversdo entre os sistemas de referéncia inerciais e centrados no radar.

Ap0s feito o rastreio pelo radar, o resultado serd composto por medidas de distancia e
angulos do apontamento que formardo o vetor posi¢do do objeto no referencial centrado no
radar. E, conhecendo-se a posicao do radar (latitude, longitude e altitude com relacéo ao nivel
do mar) é possivel determinar o vetor posicao do objeto no referencial centradona Terra (com

sucessivos vetores posicdo € possivel se determinar numericamente o vetor velocidade).

A metodologia descrita é aplicavel no contexto de radares de trajetografia e €
classificadacomo método de determinacdo inicial de 6rbita (VALLADO e MCCLAIN, 2013), pois,
sabendo da existénciade erros inerentes ao sensor, é necessario aplicar filtrosaos dados para
minimizar o erro. Logo, é necessario aplicar métodos de estimacdo de drbita para, dessa
forma, obter uma O&rbita estimada juntamente com sua matriz de covariancia. A matriz de
covariancia é o fator de imprecisdo da posicdo e da velocidade do objeto, dessa forma é o
parametro que rege um elipsoide no espaco onde o objeto pode estar situado. Essa informacao
é valiosa para calculo de possiveis conjuncdes entre dois objetos e calculos de probabilidade
de colisdo entre os mesmos (SHELTON e JUNKINS, 2019).

A seguir, discorre-se sobre as teorias citadas acerca de sistemas de referéncia,
propagadores de Orbita, métodos de determinacao inicial de 6rbita e métodos de estimacao de

orbita utilizando filtros.

2.1. SISTEMAS DE REFERENCIA

Existem alguns sistemas de referéncia para o estudo de objetos que orbitam a Terra
dentre sistemas inerciais e ndo inerciais. Um sistema inercial muito utilizado é o Sistema
Inercial Centrado na Terra (do inglés: Earth-Centered Inertial — ECI) que pode ser visto na
Figura 5. Esse sistemaé definido com o eixo das abscissas apontando para o equinocio vernal,
0 eixo das cotas apontando para o polo norte e o eixo das ordenadas no plano do equador,
fechando um sistema ortogonal seguindo a regra da mao direita (VALLADO e MCCLAIN, 2013).
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Figura 5. Sistema de referéncia inercial centrado na Terra (ECI).
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Fonte: VALLADO e MCCLAIN, 2013.

O sistema ECI ¢é inercial pois ndo se movimenta acompanhando a rotacdo da Terra.
Existem sistemas cujos eixos sao fixos em coordenadas na superficie terrestre, como é 0 caso
do sistema Centrado e Fixo na Terra (do inglés: Earth-Centered, Earth-Fixed — ECEF). Nesse
sistema, 0 eixo das abscissas € orientado ao longo do meridiano de Greenwich e por isso 0

sistemagira conjuntamente com o planeta.

Outro sistema ndo inercial muito utilizado é o sistema Topocéntrico Horizontal, ou
conhecido como SEZ (do inglés: South-East-Zenith). Esse sistema é centrado em uma
localidade na superficie da Terra e 0 eixo das abscissas é positivo para a direcdo sul, o eixo
das ordenadas € positivo para a direcdo leste e por fim o eixo das cotas € positivo na direcdo
do zénite (CURTIS, 2005). Na Figura 6 pode-se ver uma comparacao entre os sistemas ECI e
SEZ, onde pode-se notar quatro grandezas escalares sendo duas relativas ao vetor posi¢ao no
referencial SEZ e duas que definem o vetor posi¢do de uma localidade no sistema ECI.

No sistema SEZ, o angulo do vetor posi¢do em relacdo ao plano tangente a superficie é
denominado elevacéo e, na Figura 6, é indicado por el. J& o 0 angulo formado entre a projecédo
do vetor posicdo no plano SE com a direcdo norte, positivo no sentido horério, é definido

como azimute e pode ser visto na figura como £.
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Figura 6. Comparacdo entre os sistemas ECl e SEZ.

Fonte: Baseadoem VALLADO e MACCLAIN, 2013

As duas grandezas angulares referentes ao vetor posicdo de uma localidade no
referencial ECI sdo a latitude geodésica (¢,44) € 0 tempo sideral, que € o angulo entre o
equinocio vernal e o meridiano da localidade e é dado pela soma dos &ngulos 8,5 + 4, sendo
6,57 0 tempo sideral do meridiano de Greenwich e A a longitude da localidade(VALLADO e
MCCLAIN, 2013).

2.2. TEMPO SIDERAL

Para calcular o tempo sideral de um meridiano primeiramente € necessario calcular a
data juliana de um instante do tempo. Esse instante sera denotado pela sigla UT que, do inglés
significa Universal Time e é dado pelo ano, més, dia, hora, minuto e segundo de um instante
de tempo no horario de Greenwich. A data juliana (JD) € definida como uma unidade de
tempo que significa a quantidade de dias entre o instante de tempo UT e o instante 12:00 do
dia primeiro de janeiro de 4713 A.C.. A data juliana de um instante UT (ano, més, dia, hora,
minuto e segundo)é dada por (CURTIS, 2005):
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meés+ 9
7 [“”0 +INT (T)] 275 x mésy
JD =367 X ano — INT 2 +INT(T) ia
(—segundo + minuto)
60
60 + hora
+1.721.013,5 + o , D

onde INT significaa parte inteirado namero real.

Apobs o célculo da data juliana, calcula-se o valor de séculos julianos decorridos a
partir do instante 12:00 de 1 de janeiro de 2000, conhecido como instante J2000 e cuja data
julianaé 2.451.545,0. Esse valor € denotado por Ty e pode ser calculado da seguinte forma:

. _JD —2451545,0
ur — 36525

(2)

Por fim, pode-se calcular o tempo sideral de Greenwich, 8,5 (em graus), utilizando a
formulacéo derivada por SEIDELMANN (1992):

QAST = 280,4‘6 + 1318 x 103 X TUT + 3,88 X 10_4 X TL%T - 2,58 X 10_8 X TL?T (3)
Assim, o tempo sideral de uma localidade situadaem uma longitude A é dada por

OLst = Ops7 + A

2.3. CONVERSAO ENTRE OS SISTEMAS ECI E SEZ

O rastreio de um objeto é feito pelo sensor que precisara de um apontamento no
sistema SEZ, enquanto a drbita do objeto é propagada no sistema ECI. Esse é um dos
exemplos que ilustram a necessidade de converter as variaveis entre os dois sistemas de

referéncia.

Na Figura 6, pode-se notar que o vetor posi¢do do objeto no referencial ECI (origem
no centro da Terra) é dado pela soma do vetor posicdo da localidade do sensor com o vetor
posicdo do objeto ( 7y;) COM 0 vetor posicdo do objeto com origem na localidade (psg;) no
sistema de referéncia ECI. Logo, para calcular o vetor posicdo do objeto com relacdo ao

centro da Terra ( p) serd necessario converter ggg, para o sistemaECI, calcular o vetor 7y, €
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somar ambos o0s vetores, ou seja,
P = Tsite + Psgz- 4)

Inicialmente serd descrita a transformacéo entre os sistemas ECI e SEZ utilizando
matrizes de rotacdo. Quando se deseja transformar um vetor do sistema SEZ para o sistema
ECI, uma primeira rotacdo no eixo das ordenadas (£) pode ser efetuada para alinhar o eixo Z
do sistema SEZ com o eixo K do sistema ECI. Essa rotacdo deve ser de um angulo
complementar da latitude (90° — ¢44) no sentido negativo segundo a regra da mao direita.
Uma segunda rotagdo igual ao angulo 8, ¢ deve ser feita no eixo Z em um sentido novamente
negativo segunda a regra da méo direita. Dessa forma, um vetor no sistema SEZ pode ser
transformado no sistema ECI seguindo a transformacéo dada pela transformacéo (VALLADO
e MCCLAIN, 2013):

Teer = [QEE}] Tsez) (5)
sendo
cos(—0,sr)  sen(—65r) O Cos(d)gd - 900) 0 - Sen(d)gd - 900)
[QEECH = [—sen(—6,57) cos(—0.5r) O 0 1 0 . (6)
0 0 1l [sen(¢yzq —90°) 0  cos(¢yq —90°)
E a transformacéo inversa é dada por
Tsez = [QgEIZ 1 75, (6)
sendo
cos(90° - qbgd) 0 - sen(90° - d)gd) cos(fsr)  sen(fy5r) O
[Qzér] = 0 1 0 —sen(f,5r) cos(f.sr) Of. (7)

sen(90° — ¢yq) 0 cos(90° — yq) 0 0 1

Dessa forma, é possivel converter os vetores entre os sistemas de referéncia para
utilizar a Equacdo 4 com o objetivo de obter o vetor posicdo do objeto ou no referencial ECI,

para se obter sua Orbita, ou no referencial SEZ, para se obter o apontamento do sensor.

No entanto, ainda é preciso determinar o vetor 7y, € para isso & necessario
desenvolver um equacionamento relacionado ao formato ndo esférico da Terra. Neste
trabalho, sera considerada a padronizacdo WGS-84 (do inglés World Geodetic System 1984),

onde o formato terrestre é aproximado por um elipsoide que € circular com relacdo aos planos
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paralelos ao equador e uma elipse de excentricidade eq ~ 1/298,26 com relacdo aos planos

perpendiculares ao equador (DMA, 1991).

Seguindo a formulacgéo apresentada por VALLADO e MACCLAIN (2013), temos que

0 vetor 7, levando em consideragdo uma altitude (h,;;,) acima do nivel do mar, pode ser

escrito na forma vetorial no sistema ECI

o

\\[1 — e2 sen? (¢ga)

+ hellp/ Cos ¢gd COS(HLST)

R
Fsite = & + hellp Cos¢gd sen(6.s7) ) (8)
\[1 — eé senz(dbgd)
Re(1—ed)

+ hellp Sen¢gd

\/1 —eg senz(q,')gd)

onde Rg € o raio da Terra, que segundo 0 modelo WGS-84 € dado por Rgy = 6378,137 km,

$qq € a latitudee 6,5y 0 tempo sideral.

2.4. O PROBLEMA DE DOIS CORPOS

A dindmica aplicada ao movimento relativo entre dois corpos de massa m; € m,
sujeitos somente a forca gravitacional de atracdo entre eles é conhecida como problema de
dois corpos. Na Figura 7 é descrito o sistema de referéncia correspondente ao movimento
relativo entre o corpo de massa m, situado no ponto P; e 0 corpo de massa m, que se

encontra no ponto P,.
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Figura 7. Representacdo do sitema de referénciarelativo ao problemade dois corpos

Fonte: KUGAetal., 2012

Para esse problema, a segunda derivada no tempo do vetor ¥ = #, — 7, é dada por
(KUGA et al., 2012)

-

- r
r = —G(m1 + mz) r_3' (9)

onde G é a constante gravitacional universal e seu valor é G = 6,6743 x 107 11m3kg~1s~2,

Para um objeto, satélite ou detrito, orbitando a Terra tem-se que a massa do mesmo é
desprezavel perante a massa do planeta. Nesse contexto, a origem do sistema de referéncia

coincide com o centro de massa do planeta e dessa formar, e, = 7

A dindmica do sistema é dado por:

-

r

(10)

.
r = —Gm@r—3,

onde mg € a massada Terra. Usualmente, o produto entre a constante gravitacional universal

e a massa do corpo é conhecido como parametro gravitacional u. Para a Terra, tem-se u =
398600 km3s~2 aproximadamente (CURTIS, 2005).

O movimento da dinamica de dois corpos resulta em uma secdo cénica, podendo
descrever uma elipse (Orbita de um objeto capturado pelo corpo), uma parabola (trajetoria de
um objeto que alcancou a velocidade de escape) ou uma hipérbole (trajetoria de um objeto

que possuiu uma velocidade maior que a velocidade de escape).

Dessa forma, para determinar a posicdo e velocidade de um veiculo espacial cuja
trajetéria é uma orbita elipticaao redor da Terra, sob a dinamicado problemade dois corpos,

é necessario e suficiente se conhecer seis valores que sao definidos como elementos orbitais,
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sendo eles (KUGA et al., 2008):
e semieixomaior: a;
e excentricidade: e;
e inclinacéo: i;
e ascencdo Reta do Nodo Ascendente: Q;

e argumentodo Periapse: w; e

anomalia Média em um instante t,: M,.

Na Figura 8, tem-se uma elipse que ilustra 0 movimento de um objeto sujeito a
dinamicado problema de dois corpos. E importante ressaltar que o corpo massivo, e portanto
a origem do sistema de referéncia, se situa em um dos focos da elipse. O angulo formado
entre o vetor posicdo do objeto (7) e o eixo das abscissas é denotado por f e é chamado de
anomalia verdadeira.

Figura 8. Elipse que descreve a trajetoria de um objeto sob a dindmica do problemade dois corpos, para o caso
em que o modulo da velocidade é sempre menor que a velocidade de escape.

Fonte: Elaborado peloautor.

Logo, o modulo do vetor 7 pode ser expresso como uma fungédo de f (ROY, 2005):

hZ

U
r = 11
2Eh? ()

1+ (1+ m cosf

onde h é 0 mdédulo do momentum angular resultante do movimento do veiculo em torno do

corpo e € é a energia do sistema. O valor dessas constantes pode ser calculado a partir de:

h=|Fxv|=rf (12)
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e
v? u
=— -, 1
& > T (13)
A equacdo 11 pode ser reescritada seguinte forma (ROY, 2005):
p
e — 14
"T1ve cosf’ 14)
onde e é a excentricidade da cbnica e p é o semilatus rectum, sendo
hZ
P=
e
2Eh?
e= [14+—5. (16)
7

Os valores da excentricidade definem a conica descrita pela trajetériado veiculo, onde
e circunferéncia: e = 0;
o celipseie < 1;
e pardbolaie = 1;e
e hipérbole:e > 1.
No plano orbital, o vetor posicéo € dado vetorialmente como:
rcosf
= [rsenf], (17)
0
e a velocidade pode ser escrita derivando-se a equacgdo 17 em funcao da anomalia verdadeira

f. Substituindo o valor de r dado pela equacgédo 14, tem-se:

5 5 U
VET= A —en e+cosf (18)

—senf]
¢ :

A seguir, para determinar os vetores posicdo e velocidade no sistema inercial ECI, €

necessario conhecer como a elipse esta rotacionada com relacdo aos angulos de Euler.
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Os vetores que formam o sistema de referéncia mostrado na Figura 8, denominado

Perifocal, sdo o vetor € conhecido como vetor Laplace-Runge-Lenz, que aponta para 0 €ixo

das abscissas, 0 vetor momentum angular h, que aponta para o eixo das cotas, e o vetor p que

completa o sistema.

Na Figura 9, é ilustradauma érbitacom o sistema Perifocal e o sistemainercial ECI. A
interseccdo entre os planos da orbita e o plano do Equador gera uma reta chamada de linha
dos nodos. O ponto onde o objeto cruza o plano do equador no sentido positivo do eixo Z do
sistema inercial dita o sentido da linha dos nodos, que serd denominado nodo ascendente

enquanto o outro sentido sera denominado como nodo descendente (CHOBOTOV, 2002).

O angulo formado pelo eixo das abscissas do sistema ECI, que aponta para o
equinocio vernal, e o nodo ascendente € denominado por Ascencdo Reta do Nodo
Ascendente, cujo simbolo é Q. O angulo formado pelo vetor momento angular e o eixo das

cotas do sistemaECI é denominado Inclinagdo da Orbita e seu simbolo é i.

Por fim, a rotacdo da drbita no proprio plano é dada pelo angulo entre o vetor Laplace-
Runge-Lenz e a linha do nodo ascendente, que é denominado de Argumento do Periapse e seu
simboloé w (ROY, 2005).

Figura 9. Definicdo dos elementos orbitais relacionados aos &ngulos de Euler de uma 6rbita descrita por uma
elipse.
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Fonte: ALFRIEND etal., 2010.

Com o conhecimento desses angulos, é possivel converter o sistema perifocal para o
inercial utilizando matrizes de rotacdo. Os vetores posicdo e a velocidade no sistema perifocal
sdo dadas pelas equacdes 17 e 18 em funcdo da anomalia verdadeira. E mais usual o tempo

ser utilizado como variavel independente, logo duas novas variaveis auxiliares sdo incluidas, a
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anomaliamédia e a anomalia excéntrica.

Enguanto a anomalia média é definida como o angulo que varia linearmente no tempo,
a anomaliaexcéntrica, u, como mostraa Figura 10, é o angulo formado entre dois segmentos
de reta. Sendo o primeiro definido pelo centro da elipse e 0 ponto de intersec¢éo entre uma
circunferéncia de raio igual ao semieixo maior e uma reta perpendicular ao eixo maior da
elipse que passa pelo ponto P. O segundo segmento é definido pelo centro da elipse e 0 ponto

onde é situado o periapse.

Figura 10. Definicdo geométrica da anomalia excéntrica.

~i

_//

Fonte: Elaborado peloautor.

A correlagdo entre a anomalia excéntricae a anomalia verdadeira é dada por:

f) 1+e u
2 (L) = 2(Z
tan (2 1_etan (2) (19)
Para correlacionar o tempo, temos que o periodo orbital, denotado por T, em segundos
é dado por:
a3
T =2m |—, (20)
u

enguanto o movimento médio, denotado por n, em radianos por segundo é dado por

u
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Com isso, como a anomalia média varia linearmente no tempo, é possivel escrever

onde M, ¢ a anomalia média em um instante t, (CHOBOTOV, 2002). A anomalia média

pode ser correlacionada com a anomaliaexcéntrica atraves da equacéo de Euler:
M =u—esenu. (23)

Dessa forma, conhecendo o valor da anomaliamédia M, em um instante de tempo t, é
possivel obter a anomalia média para qualquer instante de tempo t através da equacdo 22 e,
através de métodos numeéricos, utilizando a equacdo 23, é possivel obter a anomalia
excéntrica. Em seguida, a anomalia verdadeira é calculada pela equacdo 19 e utilizando as
equacgdes 17 e 18 ¢ possivel determinar os vetores posicao e velocidade no sistema perifocal.
Por fim, com base em matrizes de rotacdo é possivel determinar os vetores posi¢do e

velocidade no sistemainercial ECI.

Como a trajetéria descrita pelo segundo corpo sujeito a dindmica descrita pelo
problema de dois corpos € uma cdnica invariante no tempo, os elementos orbitais séo
constantes. Contudo, varias aproximacdes sdo feitasao considerar o problema de dois corpos,
tais como, o planeta ser perfeitamente esférico com uma densidade de massa uniforme,
auséncia de forcas gravitacionais de outros corpos e auséncia de outras forcas perturbadoras

como arrasto, pressdo de irradiagédo solar, entre outras.

Portanto, € importante citar as principais perturbacfes que podem atuar no sistema
somando-se a dindmica de dois corpos. Neste trabalho, serdo citadas as forcas relativas a ndo
esfericidade da Terra, a atracdo gravitacional de um terceiro corpo, ao arrasto atmosférico e a

pressao de radiacéo solar.

2.5. FORCAS PERTURBADORAS

Em problemas de Mecénica Celeste ou de Astrodindmica, € comum usar modelos
matematicos mais completos do que o problema de dois corpos puntiformes (trés ou mais
corpos, dois corpos ndo puntiformes etc.) para descrever o movimento de um ponto de massa.
Quando isso ocorre, 0 problema de determinar velocidade e posi¢do de um corpo em um dado

instante de tempo a partir de um estado inicial conhecido passa a néo ter, em geral, uma
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solucdo analitica fechada. Para estudar essas situacfes utilizam-se os chamados métodos de
perturbacdo. Por meio deles, estuda-se 0 movimento de corpos celestes sujeitos a modelos
relativamente complexos, como, por exemplo, considerar um potencial U,, derivado do
modelo de dois corpos puntiformes, e um potencial perturbador R, derivado das demais forcas
perturbativas (ROY, 2005), em geral, pelo menos uma ordem de grandeza menor do que U, .

Assim sendo, o potencial pode ser expresso como

U=U,+R, (24)
onde a forca perturbadora é dada na forma de um gradiente de um potencial, como:

F =mvu. (25)

A partir dai, existem diversas técnicas possiveis para estudar esse problema. Para
casos particulares é possivel utilizar métodos numéricos chamados de "métodos de
perturbacdes especiais” (VALLADO e MCCLAIN, 2013), que fornecem resultados precisos,
porém com validade limitadaa um Unico caso em particular. Para obter solucGes validas para
familias de problemas usam-se os métodos chamados de "métodos de perturbacdes gerais"
(ROY, 2005). Em geral, eles sdo baseados na hipdtese de que a Orbita se comporta como
tendo elementos Keplerianos instantaneos (chamados de osculadores) que variam no tempo e

0 estudo passa a se concentrar na determinacgéo dessas taxas de variacao.

2.5.1. Funcéo Perturbadora Devido a Distribui¢cdo de Massa de um Corpo

Quando se trata de uma distribuicdo de massa atraindo uma particula, deve-se
considerar a atragdo que cada elemento de massa de distribuicdo dM (= rdV) exerce sobre 0
veiculo. Assim, conforme ilustrado na Figura 11, o potencial total de atracdo da distribuicdo
sobre a particula pode ser dado por:

dv
v=| 2, (26)
v |7
onde r € a densidade e dV é um pequeno diferencial de volume. A integral deve ser realizada

sobre todo o volume do corpo de massa M.
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Figura 11. Potencial gravitacional num ponto P, devido a agao da massa dM.

P(x,y, z)

Fonte: KUGAetal., 2011.

Escrevendo o ponto (x’,y’, z") em coordenadas polares (', 1, ¢), sendo r’ a distancia
ao centro de massa, A a longitude e ¢ a latitude, pode-se escrever o potencial em funcéo de 7/,

Ae ¢, como:
U=U,+U(J)+U(,S), (27)

onde U, é o potencial relativoao problemade dois corpos, U(J) é o geopotencial relativo aos
termos sazonais e U(C, S) é o geopotencial relativo aos termos tesserais (KUGA et al., 2011).

E importante ressaltar que a distribuicdo de massa do corpo é dada por uma série de
termos harmonicos esféricos, onde os termos sazonais se referem a uma distribuicdo de massa
uniforme para um mesmo paralelo, essa distribuicdo pode ser vista na Figura 12. Por outro
lado, os harmonicos tesserais estdo relacionados com uma distribuicdo que varia tanto em

latitude como em longitude, um exemplo dessa distribui¢éo pode ser vistona Figura 13.

Figura 12. Esquema de distribuicdo de massa segundo um harménico zonal.

Fonte: KUGA-etal., 2011.
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Figura 13. Esquema de distribui¢cdo de massa segundo um harménico tesseral.

Fonte: KUGA-etal., 2011.

Dessa forma, pode-se escrever cada termo que define o geopotencial de um corpo em
funcdode ', 1 e ¢:

Uy = (28)
VD =5 Jn (55) Bu(sene); (29)
n=2
Uuc,s) = %Z (%)n (Cpm cosmA + Sy, senmAi) By, (sin ¢), (30)
n=2m=1

onde a, € o raio equatorial da Terra e B,(sen ¢) € o0 polindmio normalizado de Legendre de
ordemn e B, (sen¢) o polindmio associado normalizado de Legendre de grau n e ordem m.
Cohm © Spm S80 0s coeficientes harmonicos esfericos normalizados e J, = —C,, sdo 0s

harmonicos zonais (KUGA et al., 2011).

Para exemplificar a distribuicdo de massa segundo harmonicos esféricos, a Figura 14
ilustracomo é a distribuicdo de massa segundo os harménicos zonais até a ordem 6 e 0 termo
tesseral C; .

Figura 14. Diferentes harmonicos esféricos que representam a distribuicdo de massa.

Cz,o C2,2 C3,0 04.0 Cs‘o Ce.o
—— I ’, - v " N

Fonte: TRESACO etal., 2018.
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2.5.2. Funcdo Perturbadora Devido a Outros Corpos
Para considerar a forca perturbadora de um terceiro corpo, pode-se escrever a

dindmica de movimento para o problema de n corpos, onde, para um sistema de coordenadas

centrado no corpo de massa m,, 0 equacionamento é dado por (ROY, 2005):

n
; 1 71
rzi+a(m1+mi)—1;=—vu'—sz,%, 31)
T1i i = Ty
onde 7y; =7 — 14.
O potencial U’ é dado por:
n-1in-1
'V m;m
U =G . (32)
bed bd T
i<jj=1

Retirando o indice 1 por conveniéncia, e, sendo 0 corpo de massa m; um corpo de

massa desprezavel que orbita o corpo de massa m, perturbado por n — 1 corpos de massa m;

e calculando-se VU', tem-se (ROY, 2005)
- n - - -
. r ri—7r T;
rT+u—=0G mj<’—|3——’3 . (33)
|

Na Equacdo 33 pode-se considerar o lado esquerdo como o movimento dado pela
dindmica de dois corpos e o lado direito como uma perturbacdo a esse movimento. O

potencial U (funcdo perturbadora) que gera essa forca € dado por:

-

n -
1 r-r;
U=szj<ﬁ __ 3’>. (34)
: -7 5
]

=2

2.5.3. Funcéo Perturbadora Devido ao Arrasto Atmosférico

Um objeto que se move na atmosfera é influenciado pelo atrito por meio de uma forca
de arrasto que atua no sentido contrario ao seu movimento. A expressao do médulo dessa

forca para um veiculo que orbita uma regido com atmosfera é dada por (CHOBOTOQV, 2002):
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1
D= —EpCDSWRIZ, (35)

onde p é a densidade local do ar, Cp, é o coeficiente de arrasto, S é a area efetiva e v, é a

velocidade do objeto em relacdo a atmosfera.

A densidade p da atmosfera depende de varios fatores, entre eles, as varia¢fes de
temperatura nas camadas atmosféricas de acordo com o ciclo solar de onze anos, a mudanca
diaria na atividade na superficie solar, atividades geomagnéticas, as variaces semi-anuais, e

as variacgdes latitudinais e sazonais na termosfera baixa.

O coeficiente de arrasto Cj, € funcdo de parametros que dependem de propriedades da
superficie do objeto (material, acabamento e temperatura), do angulo de incidéncia de sua

geometriacom relacdo a velocidade relativa da atmosfera, temperaturaetc.

A érea efetiva S é determinada pela configuracdo e tamanho do veiculo, juntamente
com o angulo de incidéncia em relacdo ao fluxo atmosférico. Esta superficie é conhecida
como area projetada, pois esta associada com a area externa do satélite projetada na direcdo

da velocidade relativacom a atmosfera.

A velocidade relativa vy é calculada admitindo que a atmosfera tem a mesma

velocidade de rotacdo da Terra, sendo wg, a velocidade de rotagdo do planeta, tem-se que a

forca de arrasto € dada por:

X 1 S X+ wgy
y :_E.DCDaUR y'—cf)@x ) (34)
7 Z
onde
, 2 .. 2
vR=\/(x+w€By) + (y —wgx) + 22, (36)

2.5.4. Funcéo Perturbadora Devido a Pressdo de Radiacao Solar

As Orbitas de objetos cuja razdo area/massa € relativamente grande, podem sofrer
efeitos significativos devido a forca de pressdo de radiacdo solar. A pressdo de radiacdo €
causada pela troca de quantidade de movimento entre os fotons solares e a superficie externa

do satélite. A quantidade de movimento associadaa cada féton depende da energia do proprio
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foton e, portanto, a forca aplicada ao satélite depende da energia irradiada pelo Sol. Na Orbita
da Terra, esta energia é constante e ndo varia com a atividade solar, sendo aproximadamente
1350 W/m?.

A aceleracdo causada pela pressdo de radiacdo atua na direcdo Sol-objeto, no sentido

oposto ao versor Terra-Sol, 7 , e € dada por (KUGA et al., 2011):
- S N
App = _VCREPSrSJ (37)

onde v é o fator de eclipse, que vale 0 quando o objeto se encontra na sombra da Terra e 1
guando o objeto esta iluminado, C; é um fator que depende da refletividade do objeto,
denominado de coeficiente de presséo de radiacdo, S é a secdo transversal quando observada
na direcdo de incidénciados raios solares e m é a massa do objeto. P é a pressdo de radiagao
na Orbita terrestre, e vale aproximadamente 4,55 x 10~¢ N/m?.#; é o raio vetor do Sol

relativoa Terra.

Como foi dito, a constante Ps esté diretamente relacionada a intensidade de radiacdo

média nas proximidades da orbita da Terra e é definida por:
PS = (38)

onde c € a velocidade da luz (300000 km/s) e W é a intensidade de radiacao, definida como
a energia incidente por unidade de area, por unidade de tempo emitida pelo Sol. Esta
intensidade oscila com variagédo de cerca de 7% num ano em fungédo da excentricidade da
Orbita terrestre, e vale:

Ro

W =w, (F)z, (39)

onde W, é a intensidade de radiacdo a uma unidade astrondmica, igual a 1350 W/m?,R éa
distanciada Terraao Sol e R, é a distdnciamédia da Terra ao Sol (uma unidade astronémica).
A presséo de radiacéo fica entdo:

W, (RO

2 2
Ro) N
_ _ -6 (20) =
Py =— R) 45 % 10 (R —. (40)
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2.6. O METODO DA VARIACAO DOS PARAMETROS

A cinematica resultante do problema de dois corpos é conhecida como movimento
kepleriano, contudo, ao considerar as perturbagbes orbitais, temos um movimento ndo-
kepleriano, ja que os elementos orbitais ndo sdo mais constantes com o tempo. Dessa forma, é
importante desenvolver métodos para calcular a trajetoriade um objeto nesse caso.

Para solucionar esse problema, EULER (1999) e LAGRANGE (1809) desenvolveram
0 processo denominado Variagdo dos Parametros (VOP, do inglés Variation of Parameters),

um meétodo geral para solucdo de equacdes ndo lineares.

O método VOP é uma formulacdo das equacfes de movimento que sdo adequadas a
sistemas dindmicos perturbados. O conceito baseia na premissade que se pode usar a solucédo

para o sistemané&o perturbado para representar a solu¢do do sistema perturbado.

O método VOP é composto por um sistema de equacgdes diferenciais de primeira
ordem, que descrevem a variacao dos elementos orbitais da seguinte forma:
dc
— = f(c ). 41
7= [0 (41)
E imposto uma restrigéo para garantir que cada vetor posicéo e velocidade defina uma
elipse em cada instante de tempo. Os elementos orbitais definidos para um instante no tempo

sdo conhecidos como elementos osculadores. Assim, a primeira derivada do vetor posicédo e a

restricdo necessaria so escritas como:

6

. dx(,t) 9x(C¢t) 0x(c,t) dc;
@) =—1— =% +Z ac, dt’ (42)
0220 d
x(Ct)de;

i=1

Como dito, uma Orbita osculadora corresponde a uma érbita definida pelo problema de
dois corpos em um instante de tempo. Este resultado néo significaque a derivada total de cada
elemento seja zero. Implica que a soma das expressdes € zero. Existem duas abordagens para
escrever as taxas de seis elementos, 0 VOP lagragiano e o gaussiano.

A teoria geral para calcular as derivadas temporais dos elementos osculadores é
conhecida como equacdes planetarias lagrange, ou simplesmente, VOP lagragiano. E é

atributo a Lagrange porque ele foi a primeira pessoa a obter equacBes para todos os seis
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elementos orbitais da seguinte forma (ROY, 2005):

da_ 2 OR

dt nady
de 1 OR OR
—_— = —p2y___ _ _p2____
dt naze{(1 € )6)( 1-e 6w}

dy (1—e?)0R 2 (aR)
dt na?e 0de na\da
daq 1 OR

dt ~ ng?v1— e?seni 0i
dw_\/l—ezaR coti OR

di 1 { OR ] aR}’ (44)

onde y = —nt, sendo T 0 tempo de passagem pelo periapse, n?a® = u e R a funcdo do
potencial perturbador do sistema. Dessa forma, as equagOes planetéarias de lagrange sao

aplicaveis apenas para forcas perturbadoras conservativas.

Para muitas aplicagdes, € conveniente expressar as derivadas temporais dos elementos
explicitamente em termos das forcas perturbadoras. A forma de Gauss € vantajosa, pois
permite sua aplicacdo para forcas ndo conservativas, ja que as equacfes sao escritas em
funcdo de aceleragOes e ndo potenciais. Mesmo assim, como as forcas conservativas podem

ser escritas dessa mesmaforma, sdo também aplicaveis na formulacéo de Gauss.

E usual escrever as componentes do vetor aceleragio devido a uma forga perturbadora
no sistema fixo no satélite, conhecido como sistema LVLH. Esse sistema é definido como:
eixo das abscissas direcionado a partir objeto radialmente para fora da orbita, 0 eixo das cotas
é normal ao plano orbital, positivo na direcdo do vetor de momento angular instantaneo e o

eixo das ordenadas completa o sistema. O vetor aceleracdo é entdo definido nesse sistema da

seguinte forma: d= d,X + dgy + d, 2. E as equacOes planetarias de Gauss nesse sistema sdo
escritascomo (ALFRIEND et al., 2010):

da _d,a*esenf N dea’p
dt h hr

de d.psenf N dol(p + 1) cosf + re]
dt h h
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di _ dprcos(f + w)
dt h

dQ dprsen(f + w)
dt hseni

dw  d,pcosf N de(p+r)senf dprsen(f + w)cosi

dt he he hseni
dM, (—2e+cosf +ecos?f)(1—e?) i d (e?2—1)(ecosf +2)senf 45)
de " e(1+ ecosf)na 0 e(1+ecosf)na '

E importante examinar o efeito das perturbacées nos elementos orbitais, e para isso, é
preciso caracterizar como elas variam ao longo do tempo. Perturbagdes no movimento orbital
resultam em variagcOes seculares e periddicas. Figura 15 mostra um exemplo de cada um
desses efeitos. Nessa figura, Mean change é uma média da variacdo para um dado intervalo de
tempo, enquanto a curva Long-periodic and secular que € dada pela soma das variagoes
seculares e de longo periodo. Por fim, a curva dada por: Short-periodic plus periodic, and
secular considera toda a variagdo devido a perturbacdo, nesse caso, a soma das parcelas
secular, longo periodo e curto periodo.

Figura 15. llustracdo dos efeitos relativos a forcas perturbadoras seculares, de longo periodo e de curto periodo.

Mean change Short-periodic plus long-periodic, and secular

Secular

Long-periodic and
secular

L2
1 O I I B A |

Time
Fonte: VALLADO e MACCLAIN, 2013

VariagOes seculares sdo definidas como aquelas que variam linearmente ao longo do
tempo ou, em alguns casos, proporcionalmente a alguma poténcia do tempo, como uma
quadratica. Os termos seculares crescem com 0 tempo, e 0s erros em termos seculares
produzem um crescimento ilimitado. Eles sdo os principais contribuintes para a degradacao
das teorias analiticas em longos intervalos de tempo (VALLADO e MACCLAIN, 2013).

Ja os efeitos de curto ou longo periodo estdo relacionados com o periodo da sua
variacdo. Efeitos periddicos curtos normalmente apresentam um periodo de oscilagdo na

ordem do periodo do objeto. Efeitos periddicos longos tém periodos maiores que um periodo
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orbital - tipicamente uma ou duas ordens de magnitude mais longa.

Com o objetivo de estudar a influéncia das perturbacdes sem os termos de curto
periodo é aplicado a teoriadas médias, onde o potencial perturbador pode ser escrito como

1 21
R=— f RdM, (45)
2m ),
e dessa forma, por exemplo, para o potencial do termo J2, é escrito como (CHOBOTQV,
2002):
1?J,R2

s(3cos?T—1). (46)
4(1 —e2?)2

R =

E pelas equacdes planetérias de lagrange as derivadas dos elementos orbitais médios

sdo dadas por:

da _

dt

dé_o

dt

dl__O

dt
dd 3 (R®>2_ B
E__Ejz ? nCOS1

dio 3 [Rax\>

—==/, (?EB) (5 cos?T—1)

QU
o~
N

aMm, 3 R@)Z__ .
i —ij (7 nn(3 cos*t—1), (47)

sendo? = +J/u/ad eq =vV1 — e2.

Cada processo de média produzira elementos "médios"” e os elementos orbitais de um
propagador analitico devem ser elementos médios que sejam consistentes com as suposicdes
do modelo: o processo de média e a fidelidade das forcas perturbadoras.
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2.7. PROPAGADORES ANALITICOS

Um primeiro método, descrito em VALLADO e MACCLAIN (2013) como
propagador de dois corpos perturbado mostra uma abordagem onde é possivel aproximar os
efeitos seculares do arrasto no semieixo maior, na excentricidade e na anomalia média como
uma série do movimento médio. Os efeitos seculares restantes na ascen¢do reta do nodo
ascendente e no argumento do periapse sdo determinados usando um modelo gravitacional

simplificado (J2).

A anomalia média é obtida usando uma expansédo da série Taylor, que geralmente €
truncada apés quatro termos, e € dada por:

1 7,
M = My + nyAt + 70At2 + €°At3. (48)

O semieixo maior e excentricidade sdo atualizados por:

2a
a=ay,— 3—7:)7'1At, (49)

2(1 —ey)n
20 —eo)o
3n,

(50)

e=€0

Mudancas seculares na ascensdo reta do nodo ascendente e no argumento do periapse

sdo determinadas por:

) 3nR2
O=— o/2 cosi, (51)
2p?
. 3nRé]2 2
W= 1p? (4 — 5sen?i). (52)

Outros propagadores analiticos, que consideram perturbagdes de longo e curto periodo
sdo apresentados em KOZAI (1959) e BROUWER (1959) que baseiam, respectivamente, os
propagadores SGP e SGP4 apresentadosem HOOTS e ROEHRICH (1980).
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2.8. METODO DE DETERMINACAO INICIAL DE ORBITA: METODO DE
GIBBS

Com base no tipo de dados medidos de um objeto, diferentes métodos de determinacéo
de orbita podem ser utilizados. No caso em que se conhece as coordenadas celestes de
ascencao reta e declinacao do veiculo, os métodos angles only (TAPLEY et al., 2004) podem
ser utilizados para determinacdo de drbita. No caso do radar, que se conhece o vetor posicdo
do objeto em funcdo do tempo, aplica-se o Método de Gibbs. O desenvolvimento do
equacionamento para esse metodo é encontrando em VALLADO e MACCLAIN (2013) na

secdo 7.5.

A ideia do método se baseia em usar trés vetores posicéo ( 7, 7, 7’3) para determinar o

vetor velocidade no ponto 2 ( ¥,). Para isso, basta seguir os passos abaixo citados. Primeiro o

vetor N é calculado da forma:
N =1 (7 X 7)) + 1, (i X 7)) + 13(Fy X 7). (53)
Em seguida se calcula os vetores D e S pelas equagdes:
D=7 X#)+ 7 X7+ X7, (54)
S = (ry = 13071 + (r3 — )7 + (rp — 12)75. (55)

Apbs o célculo desses vetores, o vetor B e o valor de L4 séo obtidos por:

- |~
Lg “AND’ (57)

Por fim, o vetor velocidade na posicéo 7, pode ser obtido por:

L — =
B, = r_j B +L,S. (58)

2.9. ESTIMACAO DE ORBITA: MINIMOS QUADRADOS

O método dos minimos quadrados é uma ferramenta poderosa que pode estimar com
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precisdo o estado de uma oOrbita medido através de radares, telescopios e demais sensores. O
método estima, ou 0s vetores posicdo e velocidade, ou 0s elementos orbitais, definindo dessa
forma a O¢rbita do objeto. No entanto, &€ possivel incluir outros parametros para serem
estimados como o coeficiente relativo ao arrasto atmosférico B-star.

No presente trabalho, foi utilizado um radar mecanico que apresenta o seguinte vetor
de medidas:

pOi
5o, = | Bos |, (59)
)/Oi

para um dado instante de tempo t;. Onde p é a distancia do objeto, S € o angulo de azimute e
y € a elevacdo. Na Figura 6 os angulos de azimute e elevagdo sdo definidos (na figura o
angulo y é referenciado como el).

E o vetor y,, da orbita estimada € uma funcdo do tempo e dos parametros estimados
(elementos orbitais e quaisquer parametros que se deseja estimar que tém relagdo com a
dindmicado sistema) e pode ser escrito como:

Ve, = [ (@es €csies Qo e Mo, t1). (60)

E, partindo de uma orbita inicialmente determinada, pode-se determinar o vetor y,,

analogo ao vetor acima descrito, contudo determinado utilizando uma primeira estimacao da

Orbita,
Yn; = f (anr eny In, S, W, Mo,ni:ti)- (61)
Os residuos sdo definidos como a diferenca entre os valores medidos e os valores
estimados:
poi - pci
ri = BOi _ﬁci . (62)
Yo, = V¢

O critério do método dos minimos quadrados € minimizar a somatoria dos quadrados

dos residuos dada por:
J = Zri = minimum. (63)

O desenvolvimento do equacionamento do método pode ser encontrado em
VALLADO e MACCLAIN (2013) na secéo 10.2. O resultado esperado do método € um vetor
8%, que é a diferenca entre os elementos orbitais estimados pelo método e os elementos

orbitais determinados inicialmente e pode ser escrito como:
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ac an
€c €n
le — in
Ox = -Qc _ 'Qn . (64)
We Wy
[ My, — Mo,

Esse vetor pode ser calculado pela seguinte expresséo:
5x = (ATA)™1ATD, (65)

onde A é a matriz de derivadas parciais de cada termo de y em relacdo a cada parametro
estimado (calculado utilizando os parametros inicialmente estimados) para todos os pontos de
medida.

Por exemplo, levando em conta um Unico instante de tempo a matriz A é dada por:
Opi dpi dpi dpi Opi O]
da de 0i 0Q OJdw Jdw
A=|9P: OB OB 0B 9Bi 0P
da de 0i 00 Jdw Ow|
o Oy Oy v v Oy
Lda de 0i 00 Jdw OJw-
Essa matriz pode ser obtida numericamente a partir da propagacdo de 6 Orbitas

(66)

adicionais, cada uma com um acréscimo & de cada elemento orbital, dessa forma

oy _ il +8%) —3:(x;)

ax]' 6.7(']

(67)

A matriz b é a matriz dos residuos calculados com a 6rbita inicialmente estimada,

escritacomo:

T1in
- | (69)
TN,n
onde os residuos sdo dados por
poi - pni
r= :BOi - ﬁni . (69)
in - yni

Sendo N a quantidade de medidas do sensor temos que a dimensdo das matrizes é
e matriz A: 3N linhas e 6 colunas (considerando a estimacdo apenas dos
elementos orbitais);
e matriz b: 3N linhase 1 coluna; e

e matrizdx: 6 linhase 1 coluna.

Por fim, é possivel calcular a matriz covarianciada orbita calculada da seguinte forma:
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P =(ATA)™ (70)

O mais usual € aplicar o método para estimar a 6rbita medida utilizando elementos
cartesianos: vetores posicdo e velocidade, pois, dessa forma, a matriz covariancia entrega 0s

desvios padrdo e variancias relativa a posicao e velocidade, da seguinte forma:

— 2 —
Oy HxyOx0y HxyOxOy HxxO0x0x HxyOxOy Hxz0x0;
2

HyxOyO0x Y Hyz0y 0z Hyx0y0x Hyy0,0y Hy3050;

yx Oy y yzly yx Oy yyQyQy HyzOy

2
= HzxO0z0x uzy 0y 0_y Oz Hzx 020y Kz y 0z 03'1 Hz20,0;
E(X - X)) = 2 , (71)
HixO0xO0x MHxyO0x0y Hyz0x0, Oy HyyO0x0y  Hyxz0x0;
2

HyxOyOx HyyOyOy Hyz0y0z HyxOyOx Oy Hyz0y 0

2

| Uzx0:0x Hzy0:0, Hz;0:0; Hz3x0;0y Hz50;0y 0z

admitindo inimeras aplicagdes como o célculo do elipsoide de incerteza relativa & posigdo
que € utilizado na previsdo de colisdes entre objetos espacialis.

Com base na formulacdo matematica exposta, é possivel implementar um sistema de
rastreio desde o apontamento do sensor até a estimacdo da Orbita, juntamente com aincerteza

do rastreio.

3. METODOLOGIA

E importante, antes de mostrar a metodologia do trabalho, diferir um sistema de
rastreio de um sistemade vigilancia. O rastreio € o processo rotineiro cujo objetivo é atualizar
a localizacdo de um objeto, primeiro, prevendo onde ele estara e, em seguida, observando-o
por meio de sensores. Enquanto vigilanciaé o processo de busca por objetos cuja localizagao
pode ou ndo ser conhecida. O sistema desenvolvido pela SAIPHER é um sistema de rastreio
com objetivo de rastrear um objeto cuja 6rbita € conhecida previamente, com a finalidade de

atualiza-la por meio da estimacdao de sua posi¢éo e velocidade com preciséao suficiente.

Um primeiro passo do processo é realizar a escolha do objeto que sera rastreado. Para
isso, pode ser utilizado os requisitos do local do sensor, neste caso o radar utilizado foi o Atlas
radar que esta localizado no Centro de Langamento de Alcéntara (CLA). Com a localizagdo, é
possivel calcular quais objetos estardo visiveis a partir deste lugar em um determinado dia
especificado pela equipe do radar. Em seguida, é importante verificar qual objeto pode ser

rastreado pelo radar dada suas limitages.
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Para realizar a varredura de quais objetos sobrevoardo o céu da localidade no periodo
do dia previamente especificado, um propagador de érbita deve ser utilizado. No entanto,
nesse primeiro momento de tomada de decisao, obter a trajetoriado objeto com alta precisao
ndo é requerida, pois, como a base de dados possui em torno de 30000 objetos, o custo

computacional pode ser muito alto.

Logo, para esse primeiro levantamento foi utilizado o propagador de 6rbita analitico
intitulado nesse trabalho como propagador de dois corpos perturbado, que leva em conta o
efeito do arrasto e do J2. Apds as trajetdrias obtidas, os objetos que sobrevoardo o céu tém o
valor do seu RCS (do inglés: radar cross section) levantado. Com o valor do seu RCS e da
distancia minima que o objeto se aproximara do radar, é calculado o valor maximo de

sinal/ruido:
s = 10loga — 40logd + 224, (72)

onde s € o valor do sinal/ruido maximo, a é o valor de RCS do objeto e d ¢ a distancia

minimade aproximacao do objeto.

Os objetos que apresentarem um sinal/ruido maximo dentro das especificacdes do
radar sdo rastreados. Em seguida, para esses objetos, a trajetdria € propagada com maior

precisdo utilizando o propagador SGP4.

O proximo passo é, como apresentado na Figura 16, a realizacdo da operacdo de
rastreio, feita pelo CLA, e envio dos dados medidos para o sistema de determinacdo e

estimacao de oOrbita.

Um ponto importante € que apenas uma parte da trajetoria do objeto é rastreada, dado
que o radar o localiza a partir de um dado valo de sinal/ruido. Logo, uma trajetéria de um
objeto pode ter em média 6 minutos de observacdo, no entanto, o objeto sera observado por
apenas alguns segundos dependendo do seu sinal/ruido. Uma excecdo € a Estacdo Espacial

Internacional, que devido ao seu elevado RCS, sua observacdo é da ordem de minutos.

Na continuidade do processo é utilizado o método de Gibbs que, a partir de trés
vetores posicdo: inicial, final e um médio, determina a orbita do objeto inicialmente. Em
seguida, € aplicado o método dos minimos quadrados para estimar a orbita minimizando o
erro associado. Também € calculada a matriz covariancia e os residuos que medem a
qualidade do dado final. Por fim, esses valores alimentam o banco de dados de orbitas dos

objetos que, para um sistemade rastreio, € o produto final.
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O sistema proposto € um embrido de um sistemade SST autdnomo para rastreios para
a FAB. Nesse contexto, o sistema autbnomo deve ser capaz de alimentar o banco de dados
para que 0s objetos que apresentem ameagcas sejam sempre rastreados enquanto os dados dos
demais objetos podem possuir uma precisao menor.

Figura 16. Fluxograma que representa o processo do sistema.

» Base de dados de _ Obter a érbita com a matriz de
Inicio - objetos covariancia

4 1

Escolher o objeto a ser
rastreado

Y | 1

Determinar a trajetoria do - Realizar a operagdo de
objeto com precisdo rastreio

Fonte: Elaborado peloautor

Estimar a 6rbita utilizando

Minimos Quadrados

4. RESULTADOS OBTIDOS

Neste trabalho serdo apresentados os resultados do rastreio de trés objetos realizados

pelo CLA, ambos sédo corpos de foguete. Suas informacdes podem ser vistas na Tabela 1.

Tabela 1. Informagdes dos objetos rastreados.

Nome ID NORAD Valor de RCS
Delta 2 R/B (1) 20303 9,787 m?
Atlas 3B Centaur R/B 28118 12,441 m?
SL-19 R/B 37363 5,036 m?

4.1. RASTREIO DO OBJETO 20303: DELTA 2 R/B (1)

O objeto 20303 é um corpo de foguete que foi lancado pelos Estados Unidos em 21 de
outubro de 1989 e hoje se situa em uma drbitacom perigeu de 411,90 km e apogeu de 520,10
km. Ou seja, apresenta uma Orbita baixa, proximade circular,com uma inclinagdo de 35,60°.

O objeto foi rastreado no dia 21 de janeiro de 2022. Apresentou em sua passagem uma
aproximacdo de 453,92 km do Centro de Lancamento de Alcantara (a distancia se diferencia
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do perigeu devido ao fato de que o objeto ndo passou no zénite). Com o RCS de 9,7871m? o

sinal ruido maximo foi de
s =1010g9,7871 — 4010og 453,92 X 103 + 224 = 7,63.

E, devido a capacidade do radar, o objeto foi rastreado por apenas 23,30 segundos

durante 0 momento mais préximo.
A trajetéria estimada do objeto, apds a aplicacdo do método dos minimos quadrados,

juntamente com a trajetoria formada pelas medidas do radar, pode ser vista na Figura 17.

Figura 17. Rastreio do objeto 20303: Trajetoria do objeto no referencial SEZ centradono radar.

Comparacao entre a trajetéria medida e a estimada pelo filtro
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Fonte: Elaborado peloautor
Podem ser levantados graficos de como as medidas do radar individualmente se
comportaram em funcdo do tempo. Nas Figuras 18, 19 e 20 podem ser vistos as curvas de

distancia, elevacédo e azimute em funcdo do tempo, contendo, tanto as medidas do radar, como

os valores obtidos utilizando a 6rbita estimada.
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bjeto 20303: distancia do objeto em relagéo ao radar Atlasem funcéo do tempo para 0s

valores medidos pelo radar e estimados através do método de minimos quadrados.
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Fonte: Elaborado peloautor

Figura 19. Rastreio do objeto 20303: &ngulo de elevacdo do objeto em relagéo ao radar Atlas em funcéo do
tempo para os valores medidos pelo radar e estimados através do método de minimos quadrados.
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Fonte: Elaborado pelo autor

15
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Figura 20. Rastreio do objeto 20303: angulo de azimute do objeto em relagdo ao radar Atlasem funcdo do
tempo para os valores medidos pelo radar e estimados através do método de minimos quadrados.

Comparacao entre os valores de azimute medidos e estimados
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Fonte: Elaborado peloautor

As Figuras 18, 19 e 20 cumprem com a finalidade de entender o0 comportamento das

medidas do sensor ao longo do tempo durante a passagem do objeto. Contudo, para um estudo

mais apurado do valor dos residuos, € necessario levantar as curvas proprias dessas grandezas.

Na Figura 21 é apresentado o valor dos residuos da medida da distanciado objeto ao longo do

tempo, enquanto na Figura 22 é apresentado a variacdo dos residuos para os angulo de

azimute e elevacdo.

Figura 21. Rastreio do objeto 20303: valores dos residuos do sensor em relagéo a distancia do objeto em
kildmetrosao longo do rastreio.
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Figura 22. Rastreio do objeto 20303: valores dos residuos do sensor em relagéo aos angulo de elevacéo e
azimute emgraus do objeto ao longo do rastreio.

Comparacdo entre os residuos da elevacédo e do azimute
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Fonte: Elaborado peloautor

E importante mencionar que o ruido referente a distanciase mantém contido dentro de
uma faixa de 100 metros. E sobre os ruidos de elevacdo e azimute, pode ser notado que 0
ruido relativo ao azimute supera o relativo a elevacéo, além disso, proximo aos 15 segundos

de rastreio ocorre um aumento abrupto do ruido de azimute.

O estudo dos residuos ilustra como um primeiro estudo das Figuras 18, 19 e 20 pode
ser equivocado, devido ao fato de uma maior variacdo do angulo de azimute em relacéo a
elevacdo durante o rastreio, os residuos do azimute ndo séo facilmente notados na Figura 20, e
iSSo cria um pensamento tendencioso de que essa grandeza apresenta menores valores de

ruido, quando na verdade o ruido do azimute é maior que o da elevacéo.

Apos calculada a 6rbita do objeto, também é possivel realizar uma compara¢do com o
TLE que foi utilizado para gerar a trajetoria para apontamento do radar. Essa comparagdo

pode ser vista na Tabela 2. Onde o dia da época é 21-01-2022.

Tabela 2. Comparacdo entre os elementos orbitais do objeto 20303 do TLE utilizado com os obtidos pelo

rastreio.
Elementos orbitais TLE Valores estimados
Epoca osculadora 1:55:03.97UTC 14:24:31.65UTC
Movimento medio (rev/dia) 15,3116 15,2768
Excentricidade 0,008890 0,010485
Inclinacéo (graus) 35,6406 35,6024

Argumento do perigeu (graus) 328,4037 344,0598
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Ascencao reta do nodo

301,9988 298,5288
ascendente (grau)

Anomalia média (grau) 31,1375 12,5494

Fonte: Elaborado peloautor

Analisando a Tabela 2 é possivel notar que os valores encontrados para os elementos
orbitais s&o relativamente proximos aos valoresdo TLE. A discrepanciano valor da anomalia
média € devido ao fato de que esse elemento varia se a época osculadora variar que é o caso
do problema em questdo. A variacdo de w e Q € notada e também € natural devido ao fato de
que a inclinacdo proxima de 35° faz com que o efeito do J2 seja maior nesses elementos
orbitais.

Por fim, algumas grandezas séo valiosas para avaliar a incerteza da orbita estimada.
Essas grandezas sdo os valores méximos dos ruidos e os valores dos desvios padrdo na

posicdo do objeto. Os valores maximos dos ruidos podem ser vistos na Tabela 3.

Tabela 3. Valores dos ruidos maximos para o rastreio do objeto 20303.

Grandezas Valores estimados
Maéaximo ruido em médulo da distancia (km) 0,1012
Méaximo ruido em médulo da elevagéo (grau) 0,0969
Méaximo ruido em modulo do azimute (grau) 0,5757

Fonte: Elaborado peloautor
O que foi levantado nas Figuras 21 e 22 pode ser visto de maneira mais clara e
evidente na Tabela 3, onde é mostrado que o ruido da distanciaé no maximo 101,20 metros e
o ruido relativo ao azimute € maior que o ruido relativo a elevacdo. Os valores dos desvios
padrdo podem ser consultados na Tabela 4, onde os desvios padrdo para a posi¢do estdo

dentro de um limite de 100 metros.

Tabela 4. Valores dosdesvios padréo da posicéo para o rastreio do objeto 20303.

Grandeza Valores
o, (metros) 41,07
g, (metros) 73,04
o, (metros) 99,67

Fonte: Elaborado peloautor
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4.2. RASTREIO DO OBJETO 28118 ATLAS 3B CENTAUR R/B

O objeto 28118 também é um corpo de foguete que foi langado pelos Estados Unidos
em 18 de dezembro de 2003 e hoje se situa em uma 6rbita com perigeu de 218,90 km e

apogeu de 2485,70 km. Logo sua oOrbita € mais excéntrica, com uma inclinacdo de 28,10°.

O objeto foi rastreado no dia 19 de janeiro de 2022. Apresentou em sua passagem uma
aproximacao de 383,80 km, assim, tendo um RCS de 12,441m? o sinal ruido méaximo foi de
s =10log 12,441 — 401log 383,80 x 103 + 224 = 11,58.
Mesmo com um sinal/ruido maior que o objeto 20303 o objeto 28118 por ter uma
Orbita mais excéntrica apresenta uma velocidade em mddulo maior e isso dificultou o seu
rastreio. Em suma, o rastreio foi realizado durante um periodo de 17,3 segundos.
A trajetdria estimada do objeto, ap6s a aplicacdo do método dos minimos quadrados,

juntamente com a trajetoria formada pelas medidas do radar, pode ser vista na Figura 23.

Figura 23. Rastreio do objeto 28118: trajetériado objeto no referencial SEZ centrado no radar.
Comparacao entre a trajetéria medida e a estimada pelo filtro
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Fonte: Elaborado pelo autor
Devido ao fato de que os graficos das medidas de distancia, elevacdo e azimute podem
induzir conclusdes equivocadas, para o objeto 28118 e para 0 objeto 37363 serdo apresentadas
somente o comportamento do ruido em funcdo do tempo. Dito isso, na Figura 24 tem-se 0

ruido referente a distancia e ja pode ser notado que, esse ruido para o objeto 28118 supera 0
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do objeto 20303, pois a regido que contém o ruido é superiora 100 metros.

E na Figura 25 os ruidos de elevagdo e azimute ndo somente sdo superiores aos do
objeto 20303, como também apresentam um comportamento distinto, seguindo ondas de

aumento e diminuicdo do seu valor sucessivamente.

Figura 24. Rastreio do objeto 28118: valores dos residuos do sensor em relagéo a distancia do objetoem
kildbmetrosao longo do rastreio.
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Fonte: Elaborado pelo autor

Figura 25. Rastreio do objeto 28118: valores dos residuos do sensor em relagéo aos angulo de elevacéo e
azimute emgraus do objeto ao longo do rastreio.
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Fonte: Elaborado peloautor

Em seguida, € apresentado na Tabela 5, assim como para 0 objeto 20303, uma
comparacdo entre os elementos orbitais do TLE utilizado para propagacdo da érbita e os
elementos estimados pelo rastreio. O dia da época do TLE é o dia anterior ao rastreio: 18-01-
2022, e o dia da época da Orbitarastreadaé dia 19-01-2022.
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Tabela 5. Comparacdo entre os elementos orbitais do objeto 28118 do TLE utilizado com os obtidos pelo
rastreio.

Elementos orbitais TLE Valores estimados
Epoca osculadora 14:34:26,18UTC 13:35:00,00UTC
Movimento médio (rev/dia) 11,9715 11,9907
Excentricidade 0,1830 0,1816
Inclinacdo (graus) 28,0802 28,5454
Argumento do perigeu (graus) 163,7591 170,6838
Ascencéo reta do nodo
93,8475 89,7647
ascendente (grau)
Anomalia média (grau) 163,7591 7,6541

Fonte: Elaborado peloautor
Um comportamento muito parecido com o observado para o objeto 20303 pode
novamente ser observado para o objeto 28118. Pequenas varia¢Ges dos elementos orbitais
exceto por uma variacdo maior naqueles elementos mais influenciados pelo efeito do J2 que

seriam o argumento do periapse (w) e a ascensdo reta do nodo ascendente (Q).

Nas Tabelas 6 e 7 sdo apresentados os valores dos ruidos maximos e dos desvios
padrdo relativos a posicdo da Orbita calculada para o objeto 28118, onde, o ruido relativo a
distancia se apresenta maior que para o objeto 20303, sendo proximo de 175 metros, o ruido
méaximo para a elevagdo se mantém menor do que o ruido do azimute. E, por fim, o ruido

maximo de azimute quando comparado com o do objeto 20303 € menor.

Tabela 6. Valores dos ruidos maximos para o rastreio do objeto 28118.

Grandezas Valores estimados
Maéaximo ruido em mdédulo da distancia (km) 0,1757
Maximo ruido em médulo da elevacdo (grau) 0,0477
Méaximo ruido em modulo do azimute (grau) 0,1209

Fonte: Elaborado peloautor
Os valores dos desvios padrdo podem ser consultados na Tabela 7. Quando comparado

ao objeto 20303, os desvios padrdo da posicdo para 0 objeto 28118 sdo maiores e isso pode

estar correlacionado com o maior ruido relativo a distancia.
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O objeto 37363 € um corpo de foguete que foi lancado pela Russia em 1 de fevereiro
de 2011 e hoje se situa em uma Orbita com perigeu de 364,5 km e apogeu de 786,4 km. Sendo
entdo, uma drbitabaixa, com uma excentricidade j& consideravel e uma inclinagéo de 99,40°.

O objeto, assim como o0 28118, foi rastreado no dia 19 de janeiro de 2022, apresentou
em sua passagem uma aproximacao de 435,34 km do Centro de Lancamento de Alcantara. O

objeto apresenta um valor de RCS menor que os estudados anteriormente, o RCS € de

Tabela 7. Valores dos desvios padréo da posicdo para o rastreio do objeto 28118

Grandeza Valores
o, (metros) 90,10
g, (metros) 226,50
o, (metros) 122,71

Fonte: Elaborado pelo autor

RASTREIO DO OBJETO 37363 SL-19 R/B

5,036 m? e dessa forma sinal/ruido é dado por:

Apresentando um valor de RCS menor que os demais objetos, o tempo de rastreio foi

de 12,45 segundos, o menor e mais dificil de ser rastreado até 0 momento. A trajetoria

s =101log5,036 — 40 log 435,34 x 103 + 224 = 5,468.

rastreada do objeto pode ser vista na Figura 26.

59

Figura 26. Rastreio do objeto 37363: trajetériado objeto no referencial SEZ centrado no radar.

Comparacéao entre a trajetéria medida e a estimada pelo filtro
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Fonte: Elaborado peloautor.
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Analogo ao que foi feito para os objetos anteriores nas Figuras 27 e 28 é mostrado 0s

ruidos de posicdo e de elevacdo e azimute.

Figura 27. Rastreio do objeto 37363: valores dos residuos do sensor em relagéo a distancia do objetoem

kilébmetrosao longo do rastreio.
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Fonte: Elaborado peloautor.

Na Figura 27 é visto que os ruidos da distancia para esse objeto excedem os 250

metros em modulo, principalmente perto do momento em que o radar perde o objeto. A

dificuldade de se realizar o rastreio de um objeto com um RCS relativamente baixo como esse

é evidenciado nos resultados do rastreio, com elevados valores de ruido e desvios padréo.

Na Figura 28 &€ mostrado o comportamento dos ruidos relativos aos angulos de

elevacdo e de azimute e, novamente, o ruido relativo ao angulo de azimute supera o ruido

relativo a elevacdo. Ademais, 0 modulo do ruido de azimute nesse caso é superior ao ruido

dos objetos anteriores.
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Figura 28. Rastreio do objeto 37363: valores dos residuos do sensor em relagéo aos angulo de elevacéo e
azimute emgraus do objeto ao longo do rastreio.
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Fonte: Elaborado peloautor.

Em seguida, temos a Tabela 8, onde os elementos orbitais estimados para o objeto séo
comparados com os elementos orbitais do TLE utilizado para a propaga¢do do mesmo com a
finalidade de apontar o radar. O dia da época osculadora do TLE é 18-01-2022, enquanto o

dia da época osculadora dos elementos orbitais estimados com o rastreio é dia 19-01-2022.

Tabela 8. Comparacéo entre 0s elementos orbitais do objeto 37363 do TLE utilizado com os obtidos pelo

rastreio.
Elementos orbitais TLE Valores estimados
Epoca osculadora 19:32:16.99UTC 13:58:00.05UTC
Movimento médio (rev/dia) 14.9707 15,3911
Excentricidade 0,0314 0,0240
Inclinacéo (graus) 99,4000 98,9543
Argumento do perigeu (graus) 135,2138 96,4196
Ascencao reta do nodo
103,2488 103,8774

ascendente (grau)
Anomalia média 227,4903 41,1400

Fonte: Elaborado pelo autor

Para esse objeto foi observada uma variacdo notavel no movimento médio e no
argumento do perigeu, que pode ser fonte de alguma forca perturbadora ou erro relativo a
imprecisdo do método, principalmente por termos um intervalo menor de medidas. Por se
tratar de uma oOrbita proxima de uma Sol-sincrona, a variacdo da ascencdo reta do nodo

ascendente foi menor. Em seguida, na Tabela 9, é mostrado o valor maximo do ruido para
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cada medidado sensor.

Tabela 9. Valores dos ruidos maximos para o rastreio do objeto 37363.

Grandezas Valores estimados
Méaximo ruido em mddulo da distancia (km) 0,2695
Méaximo ruido em modulo da elevacéo (grau) 0,1464
Méaximo ruido em modulo do azimute (grau) 0,7248

Fonte: Elaborado pelo autor

Pode ser visto na Tabela 9 valores maximos de ruido maiores quando comparados aos
objetos anteriores, por exemplo, o ruido maximo para a distancia é superior a 260 metros. O
ruido maximo para 0 azimute novamente é superior que o ruido maximo da elevacao

firmando, dessa forma, que para os trés objetos rastreados esse fendmeno foi notado.
Os valores dos desvios padréo pode ser consultados na Tabela 10.

Tabela 10. Valoresdos desvios padrdo da posi¢do para o rastreio do objeto 37363.

Grandeza Valores
o, (metros) 207,13
g, (metros) 4293
o, (metros) 105,16

Fonte: Elaborado pelo autor
Os desvios padrdo da posicdo sdo maiores devido ao, também maiores, valores dos
residuos. E, para esse objeto, o motivo pelo qual esses valores cresceram é devido ao menor
valor de RCS, que diminui o valor maximo do sinal/ruido do objeto que, por sua vez, insere

desafios para realizar o rastreio.
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5. CONCLUSAO

O trabalho apresenta uma metodologia desde a formulacdo matematica necessaria até
dados reais de operacdo de um sistema de rastreio e vigilancia espacial. Dessa forma, €
esperado fornecer apoio na implantacdo de tal sistemaque é vital para garantir a soberania do
acesso ao espaco para a nacao brasileira. Os resultados mostrados validam em certo nivel todo
o conceito envolvido e, dessa forma, criam um norte para empresas do mercado desbravarem

junto a FAB as necessidade de Consciéncia Situacional do Espago.

Com o aumento das atividade em orbita LEO, a necessidade de se ter conhecimento
sobre 0s objetos no espacgo é requisito para a realizacdo de langcamentos de foguetes e até de
protecdo do espaco aéreo contra a reentrada de objetos, como partes de lancadores de outros

paises e demais estruturas que, devido a alguma anomalia, adentrem o territorio nacional.

Com base no trabalho realizado, é notada a eficacia do sensor radar utilizado para
melhorar a seguranca e protecdo do espaco, utilizando tais sensores para aplicacdes de rastreio
de um sistema de SST. Mesmo com todas as ressalvas apresentadas, como os altos valores
para residuos que variam de acordo com o RCS do objeto, o que penaliza as operacdes para
rastreio de objetos menores, os radares legados sdo dispositivos importantes a serem

considerados tanto para servicos operacionais quanto para treinamento de pessoas.

Devido a esse fato, mesmo ndo sendo um sensor préprio para sistemas de Consciéncia
Situacional do Espaco, tais sensores que fazem parte de outros sistemas da FAB podem
colaborar nesse primeiro momento para criar um cenario saudavel para desenvolvimento

inicial do produto do PESE: MOE, intitulado Monitoramento Espacial.

Portanto, a implantacdo de um sistema SSA/SDA pode se beneficiar com a utilizacdo
de sensores em diferentes localidades, portanto, uma importante vantagem do Brasil é seu
grande territorio que se estende por uma ampla faixa de latitude e longitude, possibilitando
uma distribuicdo adequada de sensores para fornecer rastreios de uma maior quantidade de

objetos com uma maior frequéncia.
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