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RESUMO

Neste trabalho estudamos o problema de manutencdo orbital de constelagdes simétricas
de satélites com minimo consumo de combustivel, usando manobras impulsivas com
vinculo de tempo. Esse vinculo de tempo imp&e uma caracteristica nova ao problema,
fazendo com que grande parte dos métodos de manobras orbitais existentes na literatura
ndo mais se apliqguem. Assim sendo, esses métodos devem ser estudados e adaptados a
esse novo vinculo. E ainda, devido a natureza multiobjetivo do problema da manutencgéo
orbital de constelacdes, foi desenvolvida uma metodologia de otimizacdo multiobjetivo
capaz de considerar varios objetivos simultaneamente, sem reduzir o problema ao caso
da otimizagcdo de apenas um objetivo, como acontece na maioria dos trabalhos
existentes na literatura. Essa metodologia pode ser aplicada ndo apenas ao problema da
manutencdo orbital de uma constelacdo de satélites mas também a todos os problemas
de otimizacdo onde a abordagem multiobjetivo seja necessaria. Neste trabalho, testamos
essa metodologia aplicada a uma constelacdo de satélites e obtivemos resultados

claramente superiores aos resultados obtidos por outras metodologias de otimizacao.

Palavras-chave: ConstelacGes de Satélites; Manutencdo Orbital; Astrodinamica;
Transferéncia Orbital; Manobras Otimas; Vinculo de Tempo; Otimizacdo Multiobjetivo.






STATION KEEPING OF SATELLITE CONSTELLATIONS WITH TIME
CONSTRAINT USING OPTIMAL IMPULSIVE MANEUVERS

ABSTRACT

In this work we study the problem of orbital station keeping maneuvers of symmetrical
constellations of satellites with minimum fuel consumption using impulsive maneuvers
with time constraint. This time constraint imposes a new characteristic to the problem,
that rules out the majority of the transfer methods available in the literature. And, due to
the satellites constraints the station keeping of satellite constellations can be defined as a
multi-objective problem. Thus, a methodology of multi-objective optimization was
developed, capable to consider several objectives simultaneously, without reducing the
problem to the case of the optimization of only one objective, as most of the existent
works in the literature. This methodology, can be applied to the problem of the station
keeping of satellite constellations and also in all the optimizations problems where the
multi-objective approach be necessary. In this work, we tested this methodology applied
to a satellite constellation and we obtained results clearly superiors than the results
obtained by other optimizations methodologies.

Keywords: Satellite Constellations; Station Keeping; Astrodynamics; Orbital Transfer;

Optimal Maneuvers; Time Constraint; Multi-Objective Optimization
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CAPITULO 1
APRESENTACAO

1.1 - INTRODUCAO

Uma boa parte dos veiculos espaciais colocados em érbita ao redor da Terra utiliza
0s conceitos basicos de manobras orbitais pois, quando o veiculo é lancado, ele €
colocado em uma O&rbita que nem sempre é a Orbita ideal para a qual o veiculo foi
projetado. Dessa maneira, deve-se efetuar uma transferéncia de Orbita para que o
veiculo possa atingir a orbita final desejada. Mesmo quando o veiculo ja é injetado na
oOrbita final, existem erros de injecdo que, em muitos casos, devem ser corrigidos. Além
disto, para ele permanecer nesta Orbita, devem ser executadas correces de Orbita
periddicas para eliminar os efeitos gerados pelas perturbacGes que agem sobre o
veiculo. Isto se agrava quando o veiculo comp&e uma constelacdo ao invés de estar
isolado, pois as suas posi¢oes e velocidades em relagdo a todos os demais s&o mais
relevantes que a sua posicao e velocidade absolutas. Estas podem ser corrigidas a mais,

totalmente ou a menos para economizar combustivel, tempo, numero de manobras, etc.

Como exemplos de aplicacdo destas manobras (de transferéncia ou de correcao) a
satélites isolados podemos citar a colocacdo de um satélite em Orbita geoestacionaria, a
manutencdo da Orbita de um satélite, o envio de sondas interplanetarias, missdes de
“rendezvous”, missdes de interceptacdo, etc. Para o Brasil teremos importantes
aplicacdes na ocasido do langcamento dos dois satélites de sensoriamento remoto (SSR 1
e SSR 2), que fazem parte da MECB (Missé&o Espacial Completa Brasileira), e dos dois
satélites sino-brasileiros de Recursos Terrestres (“China-Brazil Earth Resources
Satellites” CBERS 1 e CBERS 2), também de sensoriamento remoto, que necessitardo
de manobras de transferéncia e de corre¢do de orbita para atingirem e se manterem nas

Orbitas desejadas.

Como exemplos de aplicacdo destas manobras (de transferéncia ou de correcao) a
constelagcbes podemos citar as manobras de manutencdo efetuadas nos satélites das
constelacbes INMARSAT, GLOBALSTAR, NAVSTAR/GPS, que sdo constelacdes ja



em desenvolvimento e necessitam destas manobras para manter o sistema operando.
Além das manobras de manutencéo, novos satélites devem ser agregados e, a0 mesmo
tempo, outros retirados da constelacéo, pois os satélites tem uma vida atil menor que a
constelacdo, tornando periddicas estas manobras de colocacdo e retirada de satélites.
Podemos também citar o caso de satélites similares operando simultaneamente. Apesar
de ndo formarem uma constelacdo, a manutencdo das Orbitas destes satélites é bastante
parecida com o caso de constelacdes, devido a semelhancga das missdes desempenhadas
por eles, como sera 0 caso dos satélites brasileiros SSR 1 e SSR 2; e sino-brasileiros
CBERS 1 e CBERS 2. Estes satélites devem ser mantidos como se formassem uma
constelacdo, pois apresentam elementos orbitais semelhantes e desempenham o mesmo
tipo de missdo; portanto seria vantajoso manter os satélites afastados uns dos outros de
forma a ndo ter dois satélites ao mesmo tempo cobrindo 0 mesmo ponto da superficie

terrestre.

Dessa forma, podemos ver que temos duas manobras bésicas possiveis: as
transferéncias de oOrbita e as correcfes de Orbita. Nelas, freqlientemente, minimizam-se
por inimeros métodos: 1) o combustivel gasto (por ndo ser renovavel no espaco); 2) o
tempo gasto (por consumir energia das baterias e/ou por ser feita em visibilidade).
Contudo, poucos deles consideram 1 e 2 simultaneamente. Para constelagdes estas
manobras podem corrigir as posicdes e/ou velocidades relativas ou absolutas. E podem
corrigi-las totalmente, a mais, ou a menos visando economizar tempo e/ou combustivel,
namero de manobras por satélite e totais, duracdo e custos do uso dos centros de
controle, estacdes de solo (principais ou auxiliares) durante a vida da constelacdo e de
cada um dos seus satélites. Portanto, pretendemos realizar uma otimizacdo com

multiplos objetivos, que denominamos, otimizagdo multiobjetivo.
1.2 - OBJETIVO

O objetivo deste trabalho € estudar o problema da manutencdo orbital
(transferéncias e correcfes) de constelagdes simétricas de satélites, com consumo
minimo de combustivel, utilizando manobras impulsivas com vinculo de tempo,

considerando: manobras com pontos terminais parcialmente livres ou ndo e dinamica



kepleriana ou perturbada. Esse vinculo de tempo impde uma caracteristica nova ao
problema, fazendo com que grande parte dos métodos de manobras orbitais existentes
na literatura ndo mais se aplique. Assim sendo, esses métodos devem ser estudados e
adaptados a esse novo vinculo. E ainda, devido a natureza multiobjetivo do problema da
manutencdo orbital de constelagdes, desenvolver uma metodologia de otimizacgdo capaz

de considerar multiplos objetivos simultaneamente.
1.3 - MOTIVACAO

Essa linha de pesquisa € importante, pois em muitas missdes existem vinculos dessa
natureza. Em certos casos existem vinculos temporais diretos (a manobra tem que ser
completada antes de um determinado instante); em outros, esses vinculos podem
decorrer de situacbes como, por exemplo, a necessidade de efetuar uma manobra em

visibilidade, que pode ser transformada em um vinculo de tempo.

No caso de constelagcdes de n satélites temos ainda o problema da otimizacdo das
manobras para os n satélites simultaneamente. Em outras palavras, temos que otimizar
as n manobras simultaneamente utilizando recursos escassos. Como exemplo, podemos
citar a situacdo na qual o Centro de Controle de Satélites do INPE ird enfrentar em
breve com o langamento dos préximos satélites. O INPE dispGe de apenas um centro de
controle, mas deveremos controlar vérios satélites, o que é uma situacdo bastante
parecida ao caso de constelacdes de satélites. Dessa forma deve ser adotada uma politica
adequada para o controle dos n satélites visando minimizar o consumo de combustivel
e o tempo despendido pelo centro de controle para a execucdo de manobras para cada
satélite. Assim, podemos ver que o limite de tempo passa a ter importancia na solucdo
do problema. Nestes casos, sabemos qual € a forma 6tima para manobrar cada satélite
individualmente, porém quando consideramos todos os satélites da constelacdo ao
mesmo tempo nado é possivel determinar a estratégia de manobra 6tima que minimiza o
gasto de combustivel e 0 tempo para toda constelacdo. Dessa forma este trabalho
pretende formular e estudar estratégias de manobra que, de alguma forma, mesmo sub-
Otima, tornem possivel obter solu¢cdes com o menor gasto de combustivel possivel

considerando todos satélites da constelac&o.



Quando consideramos que todos os satélites da constelagdo devem permanecer o
mais préximo possivel de suas posicdes nominais, que chamaremos aqui de posicoes
absolutas, devemos manobra-los periodicamente para eliminar a deriva causada pelas
perturbacdes. Mas, se considerarmos que todos os satélites (no caso de constelages
simétricas) sofrem as mesmas perturbacdes e, portanto, apresentam a mesma deriva,
entdo a posicdo relativa entre os satélites permanece constante. Assim, a cobertura
terrestre permanece praticamente constante, para o caso de pequenas derivas, e dessa
forma ndo é necessario manobrar os satélites. Por outro lado se um dos satélites for
manobrado entdo a posicdo relativa desse satélite com relacdo aos outros mudara e
assim todos os satélites deverdo ser manobrados. Portanto, a decisdo de quando
manobrar os satélites passa a ter grande importancia para o caso de constelacdes. Além
disso, quando as manobras forem realizadas, pode ser mais econdmico colocar 0s
satélites um pouco além de suas posic¢Bes absolutas, pois assim aumentamos o intervalo
de tempo entre manobras. Todas estas questdes devem ser levadas em conta quando
lidamos com constelacbes de satélites, assim, uma abordagem multiobjetivo torna-se

necessaria.

A literatura foi pesquisada e os trabalhos publicados que levam em conta esses
fatores individualmente s&o muito poucos. Combinando os fatores podemos encontrar
ainda menos trabalhos, mas, por este ser um campo novo e extenso ainda tem muito a
ser pesquisado, pois até hoje ainda ndo sabemos como obter a solucdo 6tima a partir da
combinacdo de duas ou mais politicas 6timas. Sendo assim, esse campo representa um
grande potencial a ser explorado, com a possibilidade de aplicacdo em médio prazo em
misses brasileiras e internacionais. Além disso existem alguns poucos centros no
mundo onde esse tipo de problema esta sendo estudado, portanto existe a possibilidade

de intercAmbio com esses centros.

Esse trabalho vem estender as constela¢des de satélites outros trabalhos de pesquisa,
que foram ou vém sendo, desenvolvidos na Divisdo de Mecéanica Espacial e
Controle — DMC do INPE na area de transferéncias de oOrbitas, tais como
Prado (1989), Rodrigues (1991), Schulz (1997), Rocco (1997), Santos (1997),
Jesus (2000), Souza (2000) e Chiaradia (2002).



De certa forma, ja tivemos a oportunidade de expor partes deste trabalho para a
apreciacdo da comunidade cientifica internacional em duas ocasifes por meio da
apresentacdo dos trabalhos Rocco et al. (2000) no “51% International Astronautical
Congress” realizado no Rio de Janeiro, e Rocco et al. (2001 e 2002) no AIAA/AAS
“Astrodynamics Specialist Conference” realizado em Quebec. Nessas ocasifes foi
possivel entrar em contato com pesquisadores do mais alto nivel, o que foi muito
produtivo pois varios deles demonstraram interesse pelo critério de otimizacao
multiobjetivo desenvolvido neste trabalho, em especial os Doutores Paul Cefola e
Ronald Proulx, pesquisadores da Divisdao de Astrodinamica do “Charles Stark Draper
Laboratory” - CSDL - Cambridge - MA - EUA, que trabalharam com otimizagéo
multiobjetivo e orientaram o trabalho de Shah (1997) no “Massachusetts Institute of
Technology” — MIT, que utiliza uma constelacdo de satélites que deve ser controlada
(“station-keeping”) por meio de um controle autdbnomo. A abordagem de Shah (1997)
ndo utilizou uma otimizagdo multiobjetivo, embora o problema seja multiobjetivo.
Portanto, a utilizacdo de um critério capaz de ser aplicado em problemas de otimizacao

multiobjetivo despertou muito interesse por parte desses pesquisadores.
14- CONTRIBUIC}()ES DO TRABALHO

As principais contribuicOes desse trabalho foram: 1) abordagem (formulacdo e
resolucdo) do problema de controle de uma constelacdo de satélites como um problema
de otimizacdo multiobjetivo. Essa abordagem foi necessaria, pois o problema da
manutencdo orbital de constelacbes de satélites é por natureza um problema
multiobjetivo; 2) desenvolvimento de uma metodologia de otimizacdo multiobjetivo
diferente de todas as métodologias existentes na literatura; 3) utilizagdo de um algoritmo
para o calculo de manobras orbitais com minimo combustivel desenvolvido em
Rocco (1997).

A metodologia de otimizagcdo multiobjetivo desenvolvida neste trabalho (Critério da
Menor Perda) considera todos objetivos igualmente e ndo reduz o problema ao caso da
otimizagdo de apenas um objetivo, como acontece na maioria dos trabalhos. Para

ilustrar isso podemos citar um trecho do trabalho de Cohon (1978): “A very active



research area among mathematical programmers is the development of generating
techniques that do not depend on the conversion of a multiobjective optimization
problem into a single-objective optimization problems. Algorithms have been developed
that operate directly on the multiobjective problem. The development of such
techniques is a complex and intriguing mathematical problem that is not yet entirely
solved.” Portanto, a formulacdo do problema de controle de uma constelagdo como um
problema multiobjetivo, o desenvolvimento do Critério de Menor Perda e a sua

aplicacdo na resolucéo do problema, sdo contribui¢des originais deste trabalho.

Essa metodologia desenvolvida pode ser aplicada ndo apenas ao problema da
manutencdo orbital de uma constelacdo de satélites mas também a todos os problemas
de otimizacdo onde a abordagem multiobjetivo seja necessaria, como nas areas de
Engenharia, Economia, Sociologia, Biologia, Medicina e etc. Assim, essa metodologia
pode ser muito Util ja que a maioria dos problemas reais existentes na Natureza sdo
problemas multiobjetivos. Portanto uma metodologia de otimizacdo como a que foi

desenvolvida, é capaz de ser aplicada nas mais diversas areas do conhecimento humano.

Outra contribuicdo secundaria, mas funcional, deste trabalho, foi a adaptacdo ao
caso coplanar e circular, eliminado as singularidades que surgem neste caso, das
equacOes apresentadas por Eckel e Vinh (1984), que fornecem a manobra de

transferéncia entre duas Orbitas terminais.

E ainda, neste trabalho foi desenvolvido e implementado (em linguagem
FORTRAN e MATLAB) um programa capaz de simular a manutencdo orbital de uma
constelacdo de satélites minimizando: 1) o consumo de combustivel para toda
constelacdo; 2) o tempo gasto com manobras; 3) o0s erros de posicionamento entre 0s
satélites. Para isto, o programa desenvolvido simula a operacdo e interagdo entre
diversos elementos do controle de missdo de uma constelacdo de satélites, tais como:
estacdo de rastreamento; centro de controle; dinamica de vbéo, etc. Assim, foram
desenvolvidas sub-rotinas para determinagdo de Orbita, propagacao de orbita, célculo de
transferéncia de orbita, calculo do arrasto atmosférico e calculo do tempo gasto na

manobra, entre outras.



15- ORGANIZACAO DO TRABALHO
Este trabalho esta dividido em oito Capitulos.

O Capitulo 1 apresentou inicialmente uma breve introducdo ao problema da
manutencdo orbital de constelacdes de satélites, a seguir apresentou 0s objetivos e as
motivagdes que levaram ao desenvolvimento deste trabalho. Por fim, as contribui¢des

do trabalho foram citadas.

O Capitulo 2 apresenta uma revisdo da literatura relacionada ao problema da

manutencdo orbital de constelacdes de satélites.

O Capitulo 3 inicialmente menciona os tipos de constelacdes de satélites existentes
e, a seqguir, apresenta e define o problema tratado neste trabalho. O algoritmo utilizado

para a solucdo do problema é apresentado e descrito.

O Capitulo 4 descreve dois métodos utilizados para o calculo das manobras 6timas

de transferéncia orbital: O Método de Lawden e o Método de Eckel e Vinh.

O Capitulo 5 comenta as metodologias existentes na literatura para otimizacao

multiobjetivo e apresenta exemplos de utilizacdo dessas metodologias.

O Capitulo 6 apresenta o Critério da Menor Perda desenvolvido neste trabalho para

otimizagdo de problemas multiobjetivos.

O Capitulo 7 apresenta alguns resultados obtidos por meio da aplicacdo da
metodologia de otimizacdo multiobjetivo desenvolvida neste trabalho, baseada no

Critério da Menor Perda.

O Capitulo 8 apresenta as conclusdes e algumas sugestdes para trabalhos futuros.






CAPITULO 2
REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 - TRAJETORIAS E TRANSFERENCIAS ORBITAIS OTIMAS

O primeiro a estudar o problema da trajetéria 6tima de um veiculo espacial foi R. H.
Goddard (1919), que propds solugdes 6timas aproximadas para o problema de enviar
um foguete a grandes altitudes da forma mais econémica possivel. Depois dele, véarios
pesquisadores contribuiram no desenvolvimento das manobras orbitais 6timas (Gobetz e
Doll, 1964).

O movimento de um veiculo espacial através de um campo gravitacional g(f,t) e

sujeito & forca propulsiva F , é descrito pela equacdo diferencial abaixo:
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onde m(t) é a massa instantanea do veiculo e F(t) o vetor posicao.
A forca F resulta da ejecdo de massa a uma taxa q dada por:

am . 2.2)

q=—a—

Sendo W a velocidade de ejecdo de massa temos:

Assim, define-se que a transferéncia de um veiculo espacial de uma orbita inicial
para uma Orbita desejada, consiste (Marec, 1979) em se alterar o estado (posicéo,

velocidade e massa) de um veiculo espacial das condig¢bes T, V, e m, no instante t,

para T,,V, e m, no instante t, (t; >t,) usualmente com o menor gasto de

combustivel (m, —m, ) possivel. A Figura 1 ilustra esta definic&o.
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Fig. 2.1 - Transferéncia de Orbita.
FONTE: modificado de Marec (1979, p. 3).

Podemos ainda classificar as transferéncias da seguinte forma:

Transferéncia parcialmente livre: Neste caso pelo menos um dos pardmetros da
transferéncia € livre. Por exemplo: o tempo de execucdo da manobra é livre; ou deseja-
se somente interceptar um corpo celeste, mas sem a necessidade de permanecer junto a

ele; etc.

Transferéncia completamente vinculada: Nesta transferéncia todos os parametros
sdo vinculados, deseja-se que o veiculo mude de sua Orbita para uma outra Orbita
especifica em um ponto especifico desta érbita. Este é o caso de manobras de
“rendezvous”, onde um veiculo espacial tem o objetivo de encontrar com outro e

permanecer ao lado dele.
Quanto aos vinculos dindmicos podemos apresentar quatro categorias basicas:

Na modelagem com dois corpos temos a presenga de um astro massivo e de um
veiculo espacial de massa desprezivel orbitando em torno deste astro. Assume-se 0s
dois corpos envolvidos como pontos materiais e ndo se considera nenhuma perturbagéo
(de outros corpos ou de outras fontes). Assume-se também, que em todas as fases sem

propulsdo o veiculo descreve uma oérbita kepleriana. Este €, sem divida, 0 modelo mais



estudado devido a sua simplicidade, rapidez no fornecimento de resultados, existéncia
de solugdes analiticas e boa precisdo na maioria das situacGes. Dessa maneira, esta
modelagem é sempre 0 ponto de partida para uma analise de missdo, independente da

complexidade da mesma.

Na modelagem com dois corpos perturbados adotamos o modelo matemaético do
caso anterior e acrescentamos uma ou mais perturbacées ao sistema. Como exemplo de
perturbacdes podemos citar o efeito da ndo esfericidade da Terra, 0 arrasto atmosférico,
a pressdo de radiacao, a presenca de outros corpos, etc. Para este tipo de modelagem néo

existem soluc@es analiticas, sendo a integracdo numeérica a ferramenta mais utilizada.

Na modelagem com trés corpos considera-se a presenca de apenas trés corpos que
sdo tratados como pontos materiais. A versdo mais adequada a Astronautica (ja que um
veiculo espacial nunca tem massa planetaria) essa modelagem também € conhecida
como “problema restrito de trés corpos” (Szebehely, 1967) que considera o0 movimento
de um ponto de massa desprezivel movendo-se guiado exclusivamente pela forca
gravitacional gerada pelos outros dois corpos (por exemplo um veiculo espacial
viajando através do sistema Terra-Lua). Esta modelagem é muito usada para o estudo de
trajetorias lunares e interplanetarias, mas possui solucdo analitica de dificil obtencao,

sendo portanto, usualmente solucionada por integracdo numerica.

Na modelagem com N corpos assume-se a presenca de um numero arbitrario N de
corpos celestes, que sdo tratados como pontos materiais e geralmente livres de
perturbacdes além daquelas geradas pelos seus proprios campos gravitacionais. Tem
como aplicacdo missGes multi-planetarias, como por exemplo as missdes Pioneer,
Voyager, Cassini, etc. Em geral essa modelagem € utilizada para melhorar resultados

obtidos por outra modelagem mais simples.

2.2 - TRANSFERENCIAS ORBITAIS COM MINIMO CONSUMO DE
COMBUSTIVEL

A transferéncia entre Orbitas circulares e coplanares foi 0 primeiro e, por muitos

anos, o Unico problema de transferéncia orbital estudado. Em 1925, Hohmann obteve a



solucdo 6tima (com minimo combustivel) do problema de transferéncia de um veiculo
espacial entre duas Orbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional
newtoniano (que atua com uma lei do inverso do quadrado da distancia). A transferéncia
6tima ocorre por meio de uma Orbita de transferéncia eliptica tangente nos apsides as
oOrbitas inicial e final. Esta manobra, conhecida como transferéncia de Hohmann, é uma

manobra bi-impulsiva entre duas Orbitas circulares e coplanares com tempo livre.

No final da década de 50, Hoelker e Silber (1959 e 1961) e Shternfeld (1959)
mostraram que a solucdo de Hohmann era a solucdo 6tima apenas quando a razao entre
0s raios das Orbitas final e inicial € menor que 11,94. Quando esta razdo é maior ou
igual a 11,94 a transferéncia tri-impulsiva (bi-eliptica) é mais econémica. Esta foi a
primeira solucdo multi-impulsiva que obteve um resultado melhor que a transferéncia
bi-impulsiva. Aléem do mais, foi demonstrado por Haynes (1960) que quatro ou mais
impulsos tangentes as Orbitas de transferéncia nunca poderdo obter resultados melhores
que a transferéncia bi-eliptica.

Para o caso de transferéncias bi-impulsivas entre érbitas ndo coplanares Hoelker e
Silber (1959) mostraram que a mudanca de plano deve ser dividida entre dois impulsos
tangenciais aplicados nos apsides. Mas a maior parte desta mudanca deve ocorrer no
segundo impulso, ja que o impulso inicial nunca deve resultar em uma mudanca de
plano superior a 6°. Esta transferéncia € conhecida como transferéncia de Hohmann

generalizada.

J& para o caso da transferéncia tri-impulsiva entre 6Orbitas ndo coplanares, temos
uma extensdo da transferéncia bi-eliptica plana. A mudanca de plano é dividida em trés
partes; dessa forma cada impulso resulta em uma mudanca de plano bem como em uma
mudanga no periapside e no apoapside. Roth (1967) mostrou que as mudangas de plano
resultantes do primeiro e do terceiro impulsos devem ser pequenas e nunca exceder a
5,3° Portanto, se toda mudanca de plano fosse efetuada no impulso intermediario

teriamos um pequeno valor de Av.

Quando consideramos o caso da transferéncia entre orbitas circulares e elipticas

coplanares que ndo se interceptam Horner (1962) mostrou que a transferéncia 6tima



sempre utiliza o maior apoapside. J& quando as Orbitas se interceptam, a Orbita de
transferéncia conecta a Orbita circular ao apoapside da orbita eliptica. Neste caso o
primeiro impulso é aplicado na dire¢cdo do movimento e o segundo impulso é aplicado
no sentido contrario ao movimento. A otimalidade dos impulsos tangenciais aplicados
nos apsides para o caso coplanar foi confirmada por Moyer (1965) e por Winn (1966),
onde se definem as transferéncias em dois tipos: bi-impulsivas (do tipo Hohmann), e as

transferéncias através do infinito.

De forma diferente do caso da transferéncia entre orbitas circulares ndo coplanares,
0 caso da transferéncia entre uma Orbita circular e outra eliptica ndo coplanares nao é
um caso especial da transferéncia entre dérbitas coaxiais, pois a linha dos nodos e o eixo
maior das Orbitas ndo sdo necessariamente coincidentes. Esta complicacdo torna este
caso mais dificil para o tratamento analitico. Dois estudos numéricos de transferéncias
bi-impulsivas foram feitos por Eckel (1963), cada um para um par particular de orbitas.
Um estudo detalhado de diferentes casos é encontrado em Brunk (1960), que
determinou que a transferéncia com minimo impulso ndo se inicia (ou termina) em um
dos apsides, mas a chegada na 6rbita final deve sempre ocorrer no ponto nodal ou
proximo dele. Esta conclusdo estd de acordo com os resultados obtidos por Eckel
(1963). Como era esperado, 0 Av aumenta com a inclinagdo, embora o tamanho e a
forma da orbita de transferéncia ndo mudem com a variagdo da inclinacdo. Tanto 0 Av

quanto o tempo de transferéncia diminuem quando a excentricidade da elipse diminui.

Se assumirmos que a transferéncia seré entre drbitas coaxiais coplanares, teremos
que a transferéncia 6tima sera sempre do tipo de Hohmann, isto é, com impulsos
tangenciais aplicados nos apsides. Inicialmente sugeriu-se o calculo numérico do Av e a
comparacao direta para determinar a melhor escolha. Porém, posteriormente, Plimmer
(1959) mostrou que quando os eixos sdo alinhados é sempre melhor usar a oOrbita de
transferéncia que tem como ponto final o apside mais distante e como ponto inicial o
periapside da orbita inicial. A generalizacdo desta transferéncia foi apresentada por
Lawden (1962), que trata do caso de Orbitas que se interceptam, desconsiderando a
orientagcdo dos eixos. Se 0s eixos sdo opostos e as Orbitas ndo se interceptam, nenhuma

oOrbita de transferéncia pode ser excluida pois, dependendo da excentricidade das



Orbitas, os dois tipos de transferéncia podem apresentar o menor Av .

Um outro modo de transferéncia que freqlientemente é 6timo para transferéncias
entre Orbitas coplanares coaxiais € a transferéncia através do infinito. Segundo Marchal
(1965), sdo aplicados dois impulsos tangenciais, um no periapside da orbita inicial e
outro no apoapside (infinito) da Orbita parabdlica de transferéncia. Este segundo
impulso tem uma magnitude infinitesimal, pois o veiculo se encontra muito longe do
centro de atracdo. Marchal (1965) também determinou condicGes para prever o modo de

transferéncia 6timo para diversas configuragdes.

A transferéncia entre orbitas circulares e hiperbdlicas tem recebido consideravel
atencdo devido a sua importancia nas manobras de escape e captura. Estas manobras
podem utilizar um, dois ou trés impulsos. A manobra com dois impulsos foi inicialmente
considerada por Oberth (1929); mais tarde foi comparada com a manobra com um Unico
impulso por Lawden (1952) que mostrou que, para valores baixos de v_, a manobra
com um Unico impulso é superior. Quando v € igual a velocidade de escape na oOrbita
circular, as manobras com um e com dois impulsos apresentam o mesmo Av. Para
valores maiores de v, , a manobra bi-impulsiva é sempre superior & manobra com um
unico impulso. A manobra tri-impulsiva foi apresentada por Edelbaum (1959) e pode

ser melhor tanto em relacdo a manobra com um dnico impulso quanto em relacdo a

manobra com dois impulsos, dependendo do raio r, que deve ser escolhido o maior

possivel. Para o caso em que as Orbitas ndo se cruzam e ndo sao tangentes, foi
determinado por Munick (1962) que o primeiro impulso deve ser tangente e a Orbita de
transferéncia é uma hipérbole que se inicia no periapside. O segundo impulso deve ser
aplicado o mais longe possivel do foco. No limite, a transferéncia bi-impulsiva otima é
equivalente a transferéncia com um unico impulso ja que o segundo impulso €

infinitesimal.

No caso da transferéncia entre érbitas elipticas e hiperbdlicas, Anthony e Sasaki
(1963) formularam o problema para um unico impulso a partir de uma orbita eliptica
com pequena excentricidade para uma orbita hiperbolica coplanar a orbita eliptica.

Neste trabalho o Av é definido como funcéo da excentricidade, de v e do angulo entre



v, e 0 eixo da elipse. O impulso aplicado é praticamente tangencial (no caso de Orbita

circular o impulso tangencial é 6timo) mas ndo exatamente no periapside. Ja a manobra
bi-impulsiva consiste na partida tangencial da orbita eliptica seguida por um ajuste no
infinito para colocar o veiculo na 6rbita hiperbdlica desejada. Para a maioria dos casos,
a transferéncia com um unico impulso € melhor, porém para pequenos excessos de
velocidade hiperbolica (velocidade do veiculo quando ele atinge o infinito) a

transferéncia bi-impulsiva € melhor.

A grande maioria dos trabalhos sobre transferéncias orbitais impulsivas concentra-
se na minimizagdo do Av com tempo livre. O problema da transferéncia orbital com
tempo fixo ou a minimizagdo do tempo foi apresentado em alguns poucos trabalhos,

COMO veremos a segulir.
2.3 - TRANSFERENCIAS ORBITAIS COM VINCULO DE TEMPO

O problema da minimizacdo do tempo na transferéncia bi-impulsiva entre érbitas
circulares e coplanares com um especifico Av total pode ser encontrado em Lee e
Florence (1961) e Wang (1963). O menor Av necessario € o da transferéncia de
Hohmann, que gasta um determinado tempo de transferéncia. Para obter um tempo
menor a transferéncia bi-impulsiva requer obrigatoriamente um maior Av. Baseado
neste fato, Wang (1963) afirmou que impulsos aproximadamente radiais resultam em
um minimo tempo de transferéncia e que os impulsos sdo praticamente iguais em

magnitude.

Varios trabalhos sobre transferéncias orbitais em tempo minimo utilizam a teoria do
“primer-vector” (a ser definido adiante) desenvolvida por Lawden (1953, 1954). Entre

eles, podemos citar os trabalhos mostrados abaixo.

Em Lion e Handelsman (1968), a definigdo do “primer-vector” foi estendida ao
caso de trajetorias ndo Otimas e otimas. Nesse trabalho, foram desenvolvidos testes para
avaliar o quanto uma dada trajetoria pode ser melhorada por meio da aplicacdo de mais
um impulso. Em Jezewski e Rozendaal (1968), uma nova técnica para calcular

trajetdrias de transferéncias 6timas foi mostrada. O método desenvolvido determina a



solugdo N-impulsiva 6tima com tempo fixo, usando a teoria do “primer-vector” para
determinar o nimero de impulsos e o vetor de estado do veiculo espacial nos impulsos
correspondentes. Ja em Prussing (1969, 1970), as manobras de “rendezvous” com
minimo consumo de combustivel e multiplos impulsos foram estudadas para o caso
onde o tempo gasto na transferéncia é especificado. O método desenvolvido foi aplicado
em manobras de “rendezvous” ou em transferéncias orbitais entre orbitas elipticas com
baixa excentricidade. Nesse meétodo a solucdo 6tima foi obtida satisfazendo as
condigdes necessarias para o ‘“primer-vector”. Assumiu-Se que as Orbitas sdo
suficientemente proximas de uma Orbita circular de referéncia o que permite descrever a
transferéncia por meio de equagdes lineares de movimento. Gross e Prussing (1974),
apresentaram um estudo para manobras impulsivas com minimo consumo de
combustivel e tempo fixo, onde o veiculo parte da superficie do planeta. Mostrou-se que
para certos casos a transferéncia tri-impulsiva é mais econémica que a bi-impulsiva. Em
Ivashkin e Skorokhodov (1981), um algoritmo numérico foi desenvolvido para
determinar a trajetoria 6tima com vinculo de tempo para o caso da transferéncia tri-
impulsiva, tomando como primeira aproximacao a trajetoria tri-impulsiva 6tima com
tempo livre mas com limitagcdo para a distancia do veiculo ao planeta. Em Eckel (1982),
a teoria do “primer-vector” foi aplicada para resolver o problema da transferéncia
impulsiva 6tima ndo coplanar com um ndmero arbitrario de impulsos, para o caso de
transferéncias orbitais com vinculo de tempo ou para o caso de manobras de
“rendezvous”. A solu¢do foi obtida por meio de um conjunto formado por m equacdes
onde m é igual ao grau de liberdade do problema. Em Eckel e Vinh (1984), a teoria de
méaximos e minimos foi aplicada para obter as condi¢cdes 6timas para o problema da
transferéncia orbital bi-impulsiva ndo coplanar entre érbitas elipticas com tempo fixo.
Foi mostrado que todos os elementos da transferéncia podem ser expressos em termos
de trés variaveis: o semi-latus rectum da Orbita de transferéncia e as anomalias
verdadeiras dos pontos de aplica¢do dos impulsos medidas com relagdo as oOrbitas inicial
e final. Em termos destas trés variaveis, o problema pode ser resolvido para o caso de
minimo consumo de combustivel e tempo fixo e para o caso de minimo tempo e
consumo de combustivel fixo. Em Prussing e Chiu (1986), foi apresentado um estudo

para manobras de “rendezvous” entre Orbitas circulares utilizando multiplos impulsos,



minimo consumo de combustivel e tempo fixo. O caso coplanar e uma classe restrita de
casos nao coplanares foram analisados. Lawden (1993), apresentou um método para
encontrar a solucdo Otima para o problema da transferéncia orbital impulsiva entre
Orbitas elipticas coplanares com vinculo de tempo. O método considera ainda, as
posicdes para o inicio e para o final da manobra (pontos terminais), dessa forma,
podemos ter o caso em que o0 veiculo espacial percorre um arco na Orbita inicial, antes
de ser aplicado o primeiro impulso, e um outro na Orbita final, ap6s a aplicacdo do
segundo impulso. Utilizou-se a teoria do “primer-vector” para obter as condigdes
necessarias para otimalidade resultando em um sistema de equacbes cuja solugdo
fornece os instantes de aplicacdo dos impulsos, a magnitude dos impulsos e o0s
elementos keplerianos da érbita de transferéncia. Em Taur et al. (1995), foram obtidas
solucdes para o problema das manobras de “rendezvous” e das manobras de
interceptacdo para o caso impulsivo de minimo consumo de combustivel com tempo
fixo mas com vinculo de posi¢do. A teoria do “primer-vector” foi estendida a este caso
de forma a capacitar o método a fornecer o nimero étimo de impulsos, 0s instantes e as

posicBes de aplicacdo desses impulsos.
2.4 - CONSTELACOES DE SATELITES

Outro tépico que nas dltimas décadas tem recebido atencdo é das constelacbes de
satélites. Geralmente estuda-se o problema da minimizacdo do numero de satélites
necessarios para obter uma cobertura global ou zonal e ainda o controle de 6rbita que

deve ser empregado para controlar a constelagcdo, como veremos a seguir.

Gobetz (1963) tratou do problema de uma constelacdo de satélites posicionados de
tal forma que pelo menos um satélite seja visivel a partir de qualquer ponto da
superficie da Terra, utilizando o menor nimero possivel de satélites. Easton e Brescia
(1969) estudaram o mesmo problema mas considerando mais de um satélite visivel
simultaneamente. Nos trabalhos de Walker (1970, 1971, 1973, 1977, 1978, 1982),
Mozhaev (1972, 1973) e Ballard (1980), buscou-se encontrar constelacBes de satélites
com Orbitas circulares de mesma altitude que propiciem uma cobertura de toda a

superficie terrestre. As solucbes encontradas por eles utilizaram constelagcbes com cinco



a vinte e um satélites, com Orbitas em um arranjo onde todos os planos orbitais sdo
simétricos em relacdo ao eixo polar, resultando em uma cobertura global. Ja Adams e
Rider (1987) estudaram constelacGes de satélites utilizando orbitas polares, tanto para o
caso de cobertura global quanto para o caso de cobertura continua de apenas um
hemisfério. Eles desenvolveram constelagdes com seis a mil satélites em oOrbitas polares
circulares. Draim (1985) apresentou uma solucdo para o problema da cobertura global
ou parcial utilizando 6rbitas elipticas. Ele mostrou que quatro satélites com orbitas
elipticas podem fornecer uma cobertura global enquanto que quatro satélites em érbitas
circulares ndo podem; e que trés satélites com 6érbitas elipticas podem fornecer uma
cobertura continua de apenas um hemisfério. Em Lang (1987), um método que utiliza o
calculo do tempo entre duas passagens consecutivas sobre um mesmo ponto da
superficie terrestre foi usado para desenvolver uma constelacdo simétrica de satélites
com oOrbitas circulares. Em Lamy e Pascal (1993), encontramos um estudo de uma
estratégia de manutencdo de Orbita de uma constelacdo de satélites. Ela consiste em
controlar a posicdo relativa entre os satélites ao invés de controlar a posi¢do absoluta de
cada satélite individualmente. Ja Konigsmann et al. (1996), apresentaram um estudo de
um sistema autdbnomo para o controle de 6rbita de uma constelagdo. Perrota et al. (1997)
descreveram uma constelacdo de satélites para um sistema de navegacdo. Em Kluever e
Tanck (1997) encontramos um estudo do controle de oérbita utilizando um sistema
autbnomo com propulsores elétricos de magnitude constante. Draim e Castiel (1997)
descreveram o sistema de comunicagdo ELLIPSO, que foi desenvolvido para operar
com telefonia celular usando uma constelacdo de satélites com oérbitas circulares e
elipticas. No trabalho de Shah et al. (1997) temos um estudo de um sistema de controle
de oOrbita aplicado a analise de constelagcfes do tipo ELLIPSO. Eles utilizaram uma rede
de computadores para simular a constelacdo e a estagdo de rastreamento e testar um
“software” de manutencdo de orbita. George (1997) utilizou um algoritmo genético para
obter constelagcBes com cobertura descontinua analisando 0 méximo tempo entre duas
passagens consecutivas sobre um mesmo ponto e o tipo de cobertura para quatro, cinco
e seis satélites. Ulivieri et al. (1997) descreveram o uso das Constelacdes Homogéneas
Uniformemente Fasadas (“Uniformly Phased Homogeneous Constellations” - UPHC)

que utiliza pequenos satélites de sensoriamento remoto para garantir uma cobertura de



uma determinada zona de interesse. Kantsiper e Weiss (1997) apresentaram uma forma
alternativa, mais rapida que a forma convencional, de calcular a porcentagem de
cobertura de uma constelacdo de satélites. Em Folta et al. (1998), foi apresentado um
método de controle para a manutencdo de o6rbita de constelagbes e formacdes de
satélites que utiliza um controle autbnomo de navegacdo em trés eixos em malha
fechada. Em Ely et al. (1998), uma metodologia para aplicacdo de um algoritmo
genético na selecdo de oOrbitas para constelagbes com cobertura zonal foi mostrado.
Castronuovo et al. (1998) consideraram pequenos satélites em Orbitas multi-sincronas
que oferecem uma cobertura continua de regiGes tropicais. O comportamento dindmico
da constelagdo foi simulado para poder analisar a configuragdo da constelacdo e a
evolucdo da area de cobertura quando sdo considerados os efeito das perturbacdes
agindo na constelacdo. Em Concha e DeFanzio (1998) foram apresentados estudos com
relagdo a constelacéo de satélites NANOSAT para o desenvolvimento, determinacéo de
Orbita e analise de erros. Foi mostrado ainda, um estudo preliminar que determinou os
parametros orbitais que respeitam os limites de tempo na sombra e propiciam um
adequado rastreamento por meio de trés estacdes de rastreamento. Brochet et al. (1998)
apresentaram varios modelos de otimizagdo para o problema da manutencédo de 6rbita e
reposicionamento de constelaces de satélites. Neste trabalho, a otimizacdo consiste em
minimizar o consumo individual de combustivel, o que leva em consideracdo a
trajetéria de cada satélite e sua posicdo. Outro vinculo considerado, é o limite no
nimero de satélites que podem ser controlados simultaneamente. Em Kechichian
(1998), a dindmica e o controle de oOrbita de uma constelagdo com cinco satélites
geosincronos com plano orbital inclinado foram analisados. Estratégias de manutencéo
de orbita que confinam cada satélite em uma banda predefinida foram desenvolvidas
usando uma solucdo analitica aproximada bem como solu¢des mais exatas obtidas por
meio de integragdes numeéricas. Brousse et al. (1998) apresentaram os resultados de um
estudo feito para a manutencdo de Orbita da constelacdo de satélites SkyBridge
desenvolvida pela empresa Alcatel em parceria com o CNES. O primeiro passo do
trabalho consistiu em provar a possibilidade de atingir as severas restricdes no controle
de orbita dos satélites. Assim, inicialmente, definiu-se as Orbitas dos satélites. Feito isto,

foi possivel detalhar as perturbacdes nas Orbitas reais e definir o tipo de controle de



Orbita a ser empregado. A ultima parte do trabalho consistiu em analisar qual seria a
melhor estratégia a ser adotada com relacéo a robustez do controle e a carga de trabalho
das estacOes de rastreamento. Agnése e Brousse (1998) descreveram algumas técnicas
de otimizacdo na solucdo de problemas de sincronizacdo que surgem na escolha das
janelas de visibilidade dos satélites de uma constelacdo quando dispomos de apenas um
conjunto de antenas sendo que cada antena pode acompanhar apenas um satélite por vez

e necessita de um certo tempo de reconfiguracdo para poder rastrear outro satélite.

A maioria desses métodos considera o controle aplicado como consistindo de
impulsos que alteram a velocidade do veiculo espacial instantaneamente. Uma outra
possibilidade existente na literatura é a de considerar o controle como sendo uma forga
de magnitude finita e aplicada durante um intervalo finito de tempo. Dentro desse

modelo, existem diversos tipos de solucGes, que serdo descritas a seguir.
2.5- METODOS DE OTIMIZAC}AO INDIRETOS

Uma opcéo para a propulsdo em pesquisas de trajetdrias é o de considerar o empuxo
aplicado no veiculo espacial como finito e continuo. Isso significa que uma forca finita
é aplicada durante um intervalo finito e ndo nulo de tempo; e que é necessario integra-la
ao longo do tempo para conhecer os seus efeitos. Existem muitos resultados na
literatura, comecando com os trabalhos de Tsien (1953) e Lawden (1955). Uma colecéo
de resultados e referéncias pode ser obtida em Prado (1989) e Prado e Rios-Neto (1993).
O método mais usado nesse modelo é a chamada "teoria do primer-vector" e foi
desenvolvida por Lawden (1953, 1954). Para mostra-la brevemente, definimos o estado
do veiculo como sendo posicdo (r), velocidade (V) e velocidade caracteristica

(c= I]"dt, onde 7° é a aceleracdo causada pelo atuador), que substitui a massa. As

equacOes de movimento ficam ent&o:

r=v (2. 4a)

j=_HL L F (2. 4b)

c=r" (2. 4c)



onde u é a constante gravitacional.

As condicdes necessarias de primeira ordem do problema de controle 6timo

associado sdo dadas pela Hamiltoniana:
T T T T ur
H:p f =p, v+, (F——BJ'chF, (25)
r

sendo que 7" =17 (c).U(p, +p.) para o empuxo 6timo (Principio de Maximo de

Pontryagin), onde: U(x) = (1 + sign(x))/2 é1se p, +p. >0 e Ose p, + p, <O.

Essas equacOes formulam o controle do tipo "bang-bang", que consiste em alternar

arcos de maximo empuxo com arcos balisticos, dependendo do sinal de p, + p,. E

entdo necessario estudar as equagdes adjuntas, que sao:

b, =—(§j —(p,G) (2.6
pc =_%:_(1V—\7j(pv+ pc) (26C)

onde G é o tensor gradiente de gravidade (&G/c ), § € a aceleragdo da gravidade e W

a velocidade de ejegé@o dos gases dos propulsores.

As duas primeiras equagdes podem ser combinadas em p, = (pVG)T, onde p, (o

multiplicador de Lagrange associado a velocidade) é o chamado "primer-vector”. O
problema fica entdo reduzido a integragdo das equacdes adjuntas para verificar o sinal
de p, + p. em cada instante. Mais detalhes sobre esse topico podem ser encontrados

em Marec (1979). Um exemplo numérico desse método, aplicado em uma transferéncia

Terra-Lua, esta disponivel em Prado (1990).

A teoria do "primer-vector” também é usada para o estudo de manobras impulsivas,



conforme pode ser visto em Marec (1979). Esse método € valido tanto para manobras

coplanares quanto para manobras em trés dimensoes.
2.6 - METODOS DE OTIMIZACAO DIRETOS (SUB-OTIMOS)

E possivel o emprego de métodos de busca direta para estudar o problema de
transferéncias com empuxo continuo. Para isso uma op¢do é parametrizar a funcéo de
controle (forca aplicada em cada instante) de alguma forma. Um exemplo simples dessa

abordagem é assumir um empuxo de magnitude constante e com uma forma linear para
as direcdes de queima, do tipo a=a,+a'(s—s,) e B=pB,+(s—s,) onde a é 0
angulo de arfagem (“pitch": angulo entre a direcdo do empuxo e a perpendicular ao raio

vetor do veiculo espacial), S é o angulo de guinada ("yaw": angulo entre a direcdo de
empuxo e o plano orbital), «,,a',f5,,F séo constantes a serem determinadas pelo

processo de otimizacdo, s € o angulo entre o raio vetor e uma linha adotada como
referéncia e so 0 valor de s em t = 0. O problema agora fica transformado na busca de
parametros que satisfagam as condigdes terminais e que minimizem um funcional que
representa o combustivel gasto na manobra. Um bom exemplo do uso dessa técnica esta
em Biggs (1978). Esse método € conhecido como "abordagem sub-6tima™ do problema,
pois ao invés de buscar a melhor funcédo de controle que resolve o problema, busca-se a
melhor das retas (ou outra forma parametrizada qualquer). Essa técnica fornece
excelentes resultados, porque gera resultados rapidamente e é de facil implementacédo
com relacdo ao “hardware” e com consumo de combustivel muito préximo do obtido

pelo método 6timo, conforme documentado em Prado (1989).
2.7 - METODOS DE OTIMIZACAO HIBRIDOS

Existem métodos de otimizacdo chamados de hibridos por apresentarem uma
caracteristica mista entre os diretos e os indiretos. Nesses métodos, as condi¢des
necessarias de primeira ordem do problema de controle 6timo associado sdo escritas e a
sua solucéo é obtida atraves de uma busca direta de parametros. Um bom exemplo € o
método proposto por Biggs (1978). Ele considera o problema de minimizar o

combustivel gasto em uma transferéncia de Oérbitas executada com um motor que



fornece um empuxo de magnitude constante e cujo controle s&o os angulos « e g

definidos anteriormente. Para isso define-se o estado do veiculo como um vetor X de
nove componentes (alguns redundantes) livres de singularidades. O problema de

controle 6timo associado fica entdo sendo:

Max J(-)=mlt, )-mit,) (2.7)
onde m(tf ) ¢ a massa final do veiculo e m(t,) é massa inicial do veiculo.
Sujeito aos vinculos dinamicos:

X, = (X,s.a,6), i=1..9 (2. 8)
e aos vinculos dados pelas condi¢des de contorno:

V,(X(s,))=0, j=1,...n 2.9)
onde s é o0 angulo entre o raio vetor e uma linha de referéncia arbitréria.

Para a solucionar esse problema, escreve-se a fungdo Hamiltoniana:
H=>p, fi,i=1..9 (2.10)
obtém-se as equacdes adjuntas:
dp, N2 A
— = —, 1=1,..9 2.11
is ; P X (2. 11)
e a seguir as equacdes de transversalidade:

plor) 27 2| 212

onde % é o multiplicador de Lagrange associado aos vinculos.

O Principio de Maximo de Pontryagin exige para Vte [tc,;tf ] :

MAX 3 p,.f, = p (OF, (X" (1), 5°(1). & (), 5 (1)) (2.13)



Com isso o procedimento para a solucdo do problema passa a ser: 1) Escolher

valores iniciais para s,,S;, pi(so); 2) Integrar as equacdes de movimento e as adjuntas

simultaneamente, obtendo os valores de a e B em cada instante pelo Principio de
Maximo de Pontryagin; 3) No final da manobra verifica-se a satisfagdo ou ndo dos
vinculos. Caso os vinculos ndo sejam satisfeitos, deve-se alterar os valores escolhidos
no passo 1 através de algum metodo numeérico, como, por exemplo, 0 método da
projecdo do gradiente. Esses passos devem ser repetidos até que exista uma satisfacdo
dos vinculos pedidos, dentro de uma tolerancia especificada. E possivel efetuar essa
manobra com o0 uso de um nimero maior de arcos com propulsdo e/ou com vinculos no
atuador e/ou no estado. Uma aplicacdo desse método, estudando todas essas

possibilidades, pode ser encontrada em Prado (1989).

Mais recentemente foram, ou vém sendo, desenvolvidos na Divisédo de Mecanica
Espacial e Controle do INPE, trabalhos relacionados diretamente com o objetivo deste
trabalho. Em Schulz (1997), o problema da transferéncia bi-impulsiva 6tima de um
veiculo espacial entre duas Orbitas elipticas ndo coplanares dadas foi resolvido para dois
casos: 1) considerando uma dinamica kepleriana; e 2) considerando uma dindmica néo
kepleriana, sendo que neste ultimo caso o problema foi resolvido transformando-o no
Problema de Valor de Contorno em Dois Pontos (“Two Point Boundary Value
Problem” TPBVP). Em Rocco (1997) o problema da transferéncia orbital com minimo
consumo de combustivel, mas com limite de tempo para essa transferéncia foi estudado
e resolvido, estendendo-se os métodos apresentados em Lawden (1993) e Eckel e Vinh
(1984). O método de Lawden fornece a solucdo algébrica completa para o caso da
transferéncia bi-impulsiva coplanar, com os dois pontos terminais fixos mas com
qualquer posicéo relativa das orbitas. J& o método de Eckel e Vinh fornece a solugéo
algébrica parcial para o caso da transferéncia bi-impulsiva ndo coplanar, com os dois
pontos terminais livres, mas com uma Unica posicédo relativa das oOrbitas. Porém, tanto
Lawden quanto Eckel e Vinh ndo apresentaram a resolucdo numérica dos métodos
desenvolvidos por eles e nem estudaram 0s varios casos possiveis do problema em
questdo: pontos terminais livres ou outras posigdes relativas das orbitas. A extensdo dos

métodos a estes casos, a sua implementacdo e solucdo numérica de todos 0s casos



possiveis, sdo contribuicdes do trabalho de Rocco (1997). Outros dois trabalhos
relacionados sdo Santos (1997) e Jesus (2000). Em Santos (1997) temos o estudo da
influéncia dos erros dos propulsores em manobras tridimensionais 6timas considerando
0 caso impulsivo com tempo livre. Em Jesus (2000) temos o estudo da influéncia dos
erros dos propulsores em manobras 6timas considerando o caso de empuxo continuo e

tempo livre.
2.8 - METODOS DE OTIMIZACAO MULTIOBJETIVOS

A otimizacdo multiobjetivo consiste na busca de solug¢bes étimas para um problema
onde deseja-se otimizar pelo menos dois objetivos conflitantes. Neste caso, a medida
que otimizamos um objetivo, deixamos de otimizar o outro. Problemas multiobjetivo
podem ser encontrados em praticamente todas as areas do conhecimento humano, pois
os problemas do mundo real sdo em sua maioria problemas multiobjetivo. Entretanto,
ndo € possivel lidar com problemas deste tipo utilizando os métodos de otimizagdo

classicos citados anteriormente.

Os principais métodos de otimizacdo utilizados até hoje na tomada de decisdo de
problemas multiobjetivos podem ser encontrados em Cohon (1978). O desenvolvimento
de métodos multiobjetivos ocorreu, principalmente, nas seguintes areas: Economia;

Sociologia; Psicologia; e Pesquisa Operacional.

Na Economia e na Sociologia a analise de problemas multiobjetivos iniciou-se com
Pareto (1896, 1906, 1909 ¢ 1916) que definiu a satisfagdo economica (“welfare
economic”) como um problema multiobjetivo e desenvolveu uma metodologia para
resolvé-lo e, posteriormente, com Bentham (1948) que definiu a satisfacdo social como
sendo um problema multiobjetivo semelhante ao definido por Pareto (1909). Koopmans
(1951) estudou a forma mais eficiente para a alocagao de recursos. Mais tarde, Marglin
(1962, 1967) e Major (1969) usaram uma abordagem multiobjetivo como alternativa
para a analise de custo/beneficio para investimento no setor publico aplicando um
critério de combinagdo de objetivos por meio de fatores de Influéncia (“Weighting
Method”). Marglin (1967) aplicou, ainda, um critério utilizando objetivos vinculados

(“The Constraint Method”).



Na Psicologia podemos encontrar o trabalho de Torgerson (1958) que analisa o
mecanismo de escolha de um individuo a partir de um conjunto multi-dimensional de

alternativas.

Na Pesquisa Operacional destacamos o trabalho de Kuhn e Tucker (1951) que
permitiu o desenvolvimento de algoritmos de Programacdo Matemaética. Com base nele
Gass e Saaty (1955) desenvolveram uma forma aplicavel aos problemas de

programacdo multiobjetivo.

Porém, o desenvolvimento de métodos para lidar com problemas multiobjetivos
também ocorreu, em outras areas: Charnes e Cooper (1961) apresentaram o método da
Programagdo Objetiva (“Goal Programming”). Holl (1973), Evans e Steuer (1973) e
Zeleny (1974) desenvolveram o método Simplex Multiobjetivo. Haurie (1973) aplicou o
conceito de otimalidade de Pareto para gerar uma nova definicdo de otimalidade em
jogos, onde é possivel a coalizdo de jogadores. Yu (1973) e Zeleny (1974) utilizaram
um método baseado em definicdes geométricas com relacdo a uma solugdo ideal para
resolver problemas multiobjetivos. Haimes e Hall (1974) e Haimes et al. (1975)
aplicaram um método baseado em aproximagdes locais (“The Surrogate Worth Tradeoff
Method”) no planejamento de recursos hidricos. Cohon et al. (1973) desenvolveram um
método que utiliza a estimacdo de um conjunto de solucbes ndo inferiores (“The
Noninferior Set Estimation Method”) baseado na defini¢do de solu¢do ndo dominada

apresentada por Pareto (1909).

Mais recentemente podemos encontrar trabalhos, onde basicamente temos
aplicacdes dos conceitos de otimizacdo multiobjetivo apresentados nos trabalhos citados
anteriormente, com pequenas variagdes ou extensdes: Verkama et al. (1994), Hamacher
e Nickel (1996), Marett e Wright (1996), Henig e Buchanan (1996), Murata et al.
(1996), Osyczka e Kundu (1996), Tian (1996), Vorob’ev (1996), Metev ¢ Markova
(1997), Balasko (1997), Marks (1997), Galperin (1997), Daniilidis et al. (1997),
Aragone e Gonzalez (1997), Rangan e Poolla (1997), Janiak (1998), Hapke et al.
(1998), Yu e Yuan (1998), Hoffler (1999), Tamiz et al. (1999), Barbanel (1999),
Jaszkiewicz e Slowinski (1999), Zhou e Gen (1999), Jaszkiewicz e Ferhat (1999),



Pietrzak (1999), Sprumont (2000), Ergin (2000), Mishra (2000), Viana e Sousa (2000) e
Ding (2000).

A relacdo e a utilidade das referéncias revisadas neste Capitulo com este trabalho

serdo mostradas e detalhadas nos Capitulos 3, 4 e 5.






CAPITULO 3
MANUTENCAO ORBITAL DE CONSTELACOES DE SATELITES

Conforme ja citado anteriormente, este trabalho pretende estudar o problema da
manutencéo orbital de constelacBes de satélites com consumo minimo de combustivel e
com limite de tempo para que as manobras sejam realizadas. Este problema € muito
pouco abordado na literatura, e sempre com modelagens simplificadas demais em
termos de dindmica e sistema de controle. Ele ja foi abordado para um satélite isolado
(n=1) em Rocco (1997), onde aplicaram-se os métodos de Lawden (1993) e de Eckel e
Vinh (1984) no problema da manobra orbital 6tima com limite de tempo. No caso de
constelacdes temos que abordar n satélites (n>1), se possivel aplicando e estendendo
tais métodos; e no caso do Brasil, utilizando recursos escassos, ou seja temos um Gnico
Centro de Controle de Satélites (CCS) e duas antenas de rastreamento (Cuiaba e
Alcéantara), sendo que cada antena pode rastrear apenas um satélite por vez e ainda
necessita de um certo tempo de reconfiguracdo para poder rastrear outro satélite. Como
os satélites precisam ser rastreados e controlados sequencialmente e periodicamente o
problema transforma-se, inicialmente, em manobrar cada um dos satélites da
constelacdo, quando em visibilidade, da forma mais econémica e rapida possivel,

reduzindo os desvios relativos de posi¢do entre todos os satélites.

Podemos definir constelacdo de satélites como sendo um conjunto de satélites que
realiza uma determinada missdo. O exemplo mais conhecido é o Sistema de
Posicionamento Global NAVSTAR/GPS (“Global Positioning System”), que ¢
composto por um conjunto simétrico de 24 satélites, a aproximadamente 20.121,861 km
de altitude, que enviam sinais de forma que um receptor possa determinar sua posigéo
precisa, utilizando para isso as posi¢Oes de trés ou mais satélites GPS. O método de
determinacdo da posicdo necessita que 0 receptor obtenha simultaneamente sinais de
varios satélites; assim, somente uma constelacdo é capaz de realizar este tipo de missao

instantaneamente.



3.1- TIPOS DE CONSTELACOES DE SATELITES

Geralmente, as constelacdes sdo desenvolvidas de forma que seja possivel obter as
seguintes formas de cobertura terrestre: global continua, zonal continua, continua

regional ou parcial com revisitacdo (Figura 3.1).

o
Ve

=

Continuous Zonal

Partial (or Revisit)

Continuous Regional

Fig. 3.1 — Tipos de cobertura terrestre.
FONTE: Matossian (1997).

Quanto a geometria, ou distribuicdo dos satélites em torno da Terra, as constelacdes

podem ser dos seguintes tipos:

» Geossincrona; » Molniya;
» Polar; » Poliedro;
> Ellipso; > Rosette.

3.1.1 - CONSTELACOES GEOSSINCRONAS

Por definicéo, o periodo de uma Orbita geossincrona deve ser comensuravel com o
periodo necessario para a Terra executar uma volta em torno de seu eixo de rotacéo.
Particularmente, quando esses periodos estiverem na razdo de 1:1 um satélite em Orbita

circular equatorial geossincrona também pode ser chamado de geoestacionario, pois



permanece parado com relagdo a um ponto na superficie do planeta. Na Figura 3.2,

podemos ver que bastam apenas trés destes satélites para obter uma cobertura global.

V = 3.0747 km/s

r=42,164.2 km
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P = 23h 56m 4.09s

oy
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0

Fig. 3.2 — Constelacdo de satélites geossincronos (geoestacionarios).
FONTE: Brown (1992).

3.1.2 - CONSTELACOES POLARES

As constelacdes do tipo polar sdo formadas por varias orbitas que se interceptam em
dois pontos afastados de 180 graus. Devido as perturbacdes do potencial gravitacional
terrestre estes pontos estdo normalmente sobre os p6los, pois assim anula-se a deriva na

longitude do nodo ascendente (Figura 3.3).

()
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Fig. 3.3 - Constelacdo de satélites com orbitas polares.
FONTE: Gobetz (1963).



3.1.3 - CONSTELACOES DO TIPO ELLIPSO

Este tipo de constelacdo foi desenvolvido por Castiel, Draim e Brosius (1996) com
0 objetivo de fornecer maior cobertura das regifes do planeta de maior demanda em
termos de telecomunicac@es. A constelacdo é composta por duas 6rbitas elipticas hélio-
sincronas congeladas com 5 satélites cada, chamadas de Borealis, e uma Orbita circular

equatorial com 7 satélites, chamada de Concordia (Figura 3.4).

Fig. 3.4 - Constelacdo de satélites do tipo Ellipso.
FONTE: Shah et al. (1997).

3.1.4 - CONSTELACOES DO TIPO MOLNIYA

As orbitas Molniya foram desenvolvidas na antiga Unido Soviética com o objetivo
de propiciar cobertura do hemisfério norte da Terra a um custo mais baixo com relacédo
a utilizacdo de satélites geoestacionarios. Os satelites deste tipo de constelacdo
descrevem orbitas bastante excéntricas (e = 0,73), com semi-eixo maior da ordem de
26562 km, periodo de 12 h e inclinagdo critica (i = 63,4°), com 0 apogeu sobre 0
hemisfério norte e perigeu sobre o hemisfério sul da Terra. Dessa forma, os satélites
passam a maior parte do tempo (aproximadamente 8h para cada Orbita) sobre o
hemisfério norte, como pode ser visto na Figura 3.5. Assim, uma constelacdo com

apenas trés satélites é capaz de efetuar uma cobertura continua desse hemisfério.



Fig. 3.5 — Orbita do tipo Molniya.
FONTE: Brown (1992).

3.1.5 - CONSTELACOES DO TIPO POLIEDRO

As constelacdes de satélites do tipo poliedro sdo constituidas por satélites dispostos

nos centros das faces de um poliedro regular (Figura 3.6).

TETRAHEDRON CUBE
OCTAHEDRON

DODECAHEDRON ICOSAHEDRON

Fig. 3.6 — Constelacgdes do tipo Poliedro.
FONTE: Gobetz (1963).



3.1.6 - CONSTELACOES DO TIPO ROSETTE

Este tipo de constelacdo foi desenvolvido independentemente por Walker (1970) na
Gré-Bretanha e por Mozhaev (1972) na Unido Soviética. Consiste em uma constelacédo
com varios planos orbitais de mesma inclinacédo, distribuidos simetricamente ao longo

do equador (Figura 3.7).
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Fig. 3.7 — Geometria de um par de satélites em uma constelagdes do tipo Rosette.
FONTE: Ballard (1980).

O nome Rosette foi escolhido para designar este tipo de constelagdo pois o traco
sub-satélite dos n satélites da constelacdo, quando desenhado em uma esfera, lembra as

pétalas de uma flor, como pode ser visto na Figura 3.8.
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Fig. 3.8 — Constelacdes do tipo Rosette.
FONTE: Ballard (1980).

Neste trabalho, consideramos constelacfes simétricas de satélites do tipo Rosette.

3.2 - DEFINICAO DO PROBLEMA E SOLUCOES EXISTENTES NA
LITERATURA

O problema pode ser definido originalmente como o de encontrar uma forma de
controle que, aplicado a uma constelagdo de satélites, seja capaz de controlar os n > 1
satélites e faca com que estes se desloquem de uma condic¢do inicial até uma condicao
final, em um determinado tempo, de forma que o consumo de combustivel do conjunto

todo seja 0 minimo possivel.

Assim, temos um sistema dindmico que pode ser descrito por um conjunto de 6n
variaveis que constituem o estado do sistema. Teriamos 7n ou 8n variaveis, se
considerarmos 0s vinculos geométricos referentes aos erros em relacdo as posicoes

absolutas dos satélites e/ou relativas entre os satélites. Tais variaveis sdo denominadas



variaveis de estado. A evolucdo temporal do estado € descrita por um sistema de

equacoes diferenciais ordinarias de primeira ordem, para Vte [t,;t; ]:
dx
—=f(x,u,t 3.1
T = flut) (31

onde as variaveis u=[u,,..,u, ]’ constituem as variéveis de controle. Estas equacdes

sdo denominadas de equacdes de estado.

Uma vez conhecidas as variaveis de controle em um intervalo de tempo [t,, t,] e

dadas as condicdes iniciais:
X (t,)=%, i=1..k (3.2
a solucdo de (3. 1) é unicamente determinada, se 0s componentes de f, fi(-,-,- )

i=1..,k, satisfizerem as condi¢cdes de Lipschitz quanto a existéncia e unicidade da

solucéo:

[f(x,ut)—f(X,ut)| < K| x=X]| (3.3)
par
atodo x e X em uma dada regiéo e todo t em um intervalo de tempo [t,, t, ], onde

K é uma constante e | - | representa a norma Euclideana de um vetor.

Consideramos que o0s propulsores utilizados sdo capazes de aplicar empuxos
instantdneos e de magnitude infinita e que a manobra para cada satélite sera efetuada

por meio de duas mudangas impulsivas de velocidade com magnitudes Av, e Av,.

Dessa forma, temos que a velocidade caracteristica é dada por:

V =Av, +Av, =J(u(-)) (3.4)

O tempo de transferéncia para cada satélite é dado por:
7=6(u(-)) (3.5)

Portanto, o problema originalmente consiste em: minimizar a soma V para um



dado 7 =t, —t,. Assim, se o tempo de transferéncia € dado e € igual a 7, temos a

seguinte relagdo de vinculo:

T-T,=0 (3. 6)

Uma solucdo para este problema, para n= 1, foi feita por Rocco (1997). Seria
desejavel estender esse problema e essa solucdo para n> 1 para podermos aplica-la ao
caso de constelacOes de satélites, onde devemos considerar n indices de performance,
um para cada satélite. Assim, um primeiro modo de estender esse problema e essa
solucdo a uma constelacdo com n> 1 satélites seria escrever os indices de performance
para cada um dos satélites, eventualmente considerando um fator de influéncia w,, e
soma-los de forma a obter um Unico indice que representasse a performance de toda
constelacdo, que é dado por:

n

J=>wJ, onde J, =V, = Av; + AV, (3.7)

i=1

Nesta formulacdo poderiamos considerar o caso mais geral possivel onde os

instantes de inicio t,, e fim t, da manobra ndo séo iguais para todos os n satelites da

constelacdo, ou seja, 0s satélites ndo seriam manobrados simultaneamente 0 que geraria
uma solucdo sequencial para o problema. Entretanto, esta formulagdo, onde

ty, #ty, #-~#t,, e t, #t,, #-~#t,, ndo e a mais usual e sua solucdo é bastante
complexa pois teria vinculos (tfi _tOi)_Ti =0 e o correspondente indice de

performance estendido:

Ja =_Zn:Wi J, +Zn‘/1i [(tfi _toi)_Ti] (3.8)

que exigiria variaveis de estado adicionais.

Outra formulagdo, um pouco menos geral que a formulagéo apresentada na Equacao
3.8, considera que as manobras para todos os satélites serdo efetuadas simultaneamente,

e neste caso t,=t,=--=t,=1t, e t;,=t;,,=-~-=t, =1t,. Assim, o problema

n

original € dado por:



Minimizar globalmente J = w;, J, (3.9

i=1

emrelacdoa u : [t,,t;] > ucR"™, continuas por partes

sujeito a: Vte [t,,t;]
X(t)=F(x(t); u(t);t)
g(x(t);t)<0 (incluindo vinculos geométricos absolutos e/ou relativos)
T=(t ~t)=T,

dados:  x(t,), x(t;), To, £(-,-,-), 9(-,-,-)

Este problema pode ser tratado de forma analitica e/ou numérica, aplicando-se o
Principio Maximo de Pontryagin (PMP) e fazendo uso de rotinas de integracao
numérica e da solucdo iterativa para o problema de contorno em dois pontos (“Two
Point Boundary Value Problem”) resultante do PMP. Entretanto, devido a complexidade
do indice de performance quando consideramos todos os satélites da constelacdo, a
obtencdo da solucdo simultanea e étima deste problema torna-se bastante dificil. Ainda
mais, se considerarmos além dos vinculos de tempo também vinculos de posicdo, o que
certamente deve ser considerado para o caso de constelacGes, pois além das posicOes
absolutas temos as posicOes relativas entre os satélites, que devem ser consideradas.
Sendo que esses vinculos de posicdo dependem ainda do tipo de constelacdo estudado
(Rosette, Ellipso, Poliedro, etc.). Portanto, estamos diante de um problema 6 n, 7n ou 8n

dimensional (multiobjetivo), com objetivos conflitantes e acoplados por meio dos

vinculos de posicéo relativa entre os satélites, ou seja, alterando a posicdo absoluta de
um satélite alteramos o posicionamento de toda a constelacdo. E ainda, se
considerarmos a Equacdo 3.7 como o indice de performance para toda a constelacdo
teriamos que otimizar apenas o indice J o que ja seria dificil se conhecéssemos 0s

fatores de influéncia (ou pesos) para cada satélite w,. Mas esses fatores podem néo ser

conhecidos a priori, e sua determinacdo torna-se um problema de otimizacao por si S0

dependente, provavelmente, de um processo iterativo empirico onde um especialista



deve decidir os valores de w, em funcéo, por exemplo, do estado do satélite, do

combustivel restante em cada satélite e etc. Dessa forma a solucdo passa a depender
diretamente do especialista. Em Cohon (1978), encontramos uma ilustragdo disto: “The
development of iterative techniques for the solution of multiobjective problems has
been one of the most active areas of research in recent years. Several techniques have
been developed; among them are the step method (Benayoun et al., 1971), interactive
goal programming (Dyer, 1972), the method developed by Geoffrion et al. (1972), the
sequential multiobjective programming system (Monarchi et al., 1973), Belenson and
Kapur’s (1973) method, and the approach of Zionts and Wallenius (1975). Wallenius
(1975) reviewed these methods and reported on experiments with some of the iterative
techniques. All of the iterative approaches are based on a formal mechanism by which
the decision maker interacts either with the computer directly or with the analyst as
intermediary. The methods operate in an iterative fashion by moving from one
noninferior solution to another in directions defined by the decision maker. Termination
occurs when the decision maker is satisfied or when further iterations cannot be handled
by the solution procedure.” Como podemos ver, nestes processos iterativos a solucéo
depende na verdade dos conhecimentos e/ou das preferéncias do especialista (“decision
maker”) e, portanto, ndo podemos afirmar que a solu¢do obtida € a solucdo 6tima, ja que
para cada especialista obteriamos uma solucdo diferente para 0 mesmo problema.
Assim, a reducdo do problema multiobjetivo original, que considera igualmente os
indices de performance de cada satélite em um problema de otimizacdo de apenas um

indice de performance para toda a constelagdo (Equacdo 3.9 para W, #W, #,...,# W, )
ndo é uma formulacdo atil (quando os w; sdo desconhecidos), pois ndo é realmente

capaz de fornecer a solugédo Otima para o problema. Por fim, tal solugdo simultanea pode
exigir que acionemos os controles de varios satélites ao mesmo tempo o que usualmente

é custoso e até perigoso.
3.3- SOLUC}AO PROPOSTA PARA O PROBLEMA

Diante dessas dificuldades, a obtencdo de uma solucdo sub-0tima multiobjetivo

seqliencial torna-se mais vidvel. Uma alternativa possivel seria a utilizacdo de



algoritmos capazes de considerar toda a constelagdo e encontrar uma solucéo sub-6tima
para 0 problema. Na literatura podemos encontrar alguns trabalhos que utilizam
algoritmos deste tipo (com solugdes sub-Otimas e seqlenciais), mas ndo para o
problema original: Shah et al. (1997); Folta et al. (1998); Brochet et al. (1998);
Kechichian (1998); Brousse et al. (1998); Agnése e Brousse (1998); Carroll e Mason
(2000); Krasilshikov (2000). Por tudo isso, neste trabalho propomos e utilizamos o

algoritmo mostrado na Figura 3.9 para minimizar J(u(- );T0 ; x(tf)). Esta proposta

para solucdo do problema é uma primeira contribuicdo importante deste trabalho, pelas

razoes anteriormente citadas.
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Figura 3.9 — Diagrama de fluxo.



Podemos dividir o problema em trés partes principais: a escolha de quando e quais
satélites devem ser manobrados; o calculo da manobra 6tima (de minimo consumo de
combustivel) com vinculo de tempo para cada satélite; e a propagacéo da érbita de cada

satélite; como pode ser visto no diagrama da Figura 3.9.

Uma segunda contribui¢do importante deste trabalho é o desenvolvimento da caixa
de decisdo, onde o problema multiobjetivo é solucionado (modulos 7 e 8), conforme
apresentado nos Capitulos 5 e 6. A caixa de calculo foi desenvolvida em Rocco (1997),
utilizando o método de Lawden (1993) ou o método de Eckel e Vinh (1984), que serdo
apresentados resumidamente no Capitulo 4. Entretanto, para poder testar a caixa de

deciséo, desenvolvemos uma versao simples, mas funcional, das demais caixas.

3.4 - DESCRICAO DO ALGORITMO UTILIZADO PARA A SOLUCAO DO
PROBLEMA

O algoritmo inicia-se quando é estabelecido o contato entre a estacdo de
rastreamento e o satélite que entra na regido de visibilidade (m6dulo 1 do diagrama da
Figura 3.9). Estabelecido o contato, as medidas de posicdo e velocidade sdo efetuadas,
ou seja, as coordenadas cartesianas no referencial inercial X, Y, Z, X, Y e Z séo
determinadas no modulo 2. Verifica-se, entdo, se o satélite ja foi manobrado na presente
iteracdo do programa de controle por meio da verificacdo do tempo atual do satélite
(modulo 3). Se o tempo atual € menor que o tempo final, a Orbita do satélite é
determinada no médulo 4, utilizando as medidas de posicédo e velocidade efetuadas pela

estacao de rastreamento (Schulz, 1997):
r=vX?+Y?+2° (3.10)
V=" X% +Y? 4272 (3.11)

r—u
a=—"— 3.12
2u—V2r (3.12)
n= |* (3.13)

a3



e:\/(xX+YY+zz'] +(1_1]2 (3.14)
na a

u = arctan XX+YY+22Z (3.15)
na(a—R)

M =u-—esenu (3.16)

i = arccog . — X Y Y X - . — (3.17)
JrZ-zvP+@2x-x2f +(x¥ -y X)

0 =arctg ﬂ (3.18)
XZ-ZX

f= arcco{Mj (3.19)
1-ecosu

0 —arctq — X cosicos(2 +Y cosicos(2+ Zseni (3.20)

X cos2+Ysen
w=0-f (3.22)

Neste trabalho, optamos por considerar uma Unica passagem devido as seguintes
razdes: 1) o desenvolvimento de procedimentos para determinacdo de Orbita ndo faz
parte do objetivo do trabalho; 2) como estamos lidando com uma constelacdo de
satélites, considerar mais de uma passagem por satélite para a determinacdo de 6rbita,
representa uma complicacdo adicional que ndo afeta o processo de otimizacdo
multiobjetivo, definido anteriormente, que é o principal objetivo deste trabalho.
Entretanto, em uma aplicacdo real, para haver precisdo na determinagdo de orbita é
necessario que sejam coletadas medidas de ratreio de varias passagens do satélite pela
estacdo de rastreamento. Utilizando as medidas de uma Unica passagem, ndo sera
possivel observar um arco de Orbita suficiente para efetuar, com precisdo, uma

determinacdo de Orbita que permita executar uma manobra orbital.

Ap0s a determinacdo da orbita atual, verificam-se os elementos orbitais nominais

para o satélite (modulo 5) e calculam-se as diferencas entre os elementos orbitais atuais



e nominais (modulo 6). Baseado nestas diferencas toma-se a decisdo se uma manobra de
correcdo é necessaria ou ndo. Se for definido que a manobra é necessaria, define-se
quais sdo os elementos orbitais que devem ser estabelecidos apds a aplicacdo da
manobra (mddulo 8), esta informacdo é enviada para a caixa de céalculo, detalhada no
Capitulo 4, onde um numero arbitrario de manobras 6timas de transferéncia orbital com
vinculo de tempo séo calculadas para varios valores de tempo, precisao e estado final do
satélite (mddulo 9). Uma vez calculadas, essas manobras séo analisadas novamente na
caixa de decisdo (modulo 8), onde toma-se a decisdo de qual manobra devera ser
aplicada, segundo uma metodologia multiobjetivo descrita no Capitulo 5. Tomada essa
decisdo aplica-se a manobra (mddulo 10), e ap6s a aplicacdo da manobra determina-se a

nova Orbita do satélite repetindo o procedimento dado pelas Equacdes 3.10 a 3.21.

Voltando ao médulo 7, caso seja definido que ndo é necessario aplicar uma
manobra de corre¢do, consideram-se 0s elementos orbitais atuais do satélite,

determinados no modulo 4, seguindo no fluxograma diretamente para o médulo 11.

A partir dos elementos orbitais do satélite, determinados no médulo 11 ou 12,
propaga-se a Orbita do satélite (modulo 13) para prever qual serd o estado do satélite na
proxima passagem sobre a estacdo de rastreamento. Para isto desenvolvemos um
propagador de 6rbita simplificado considerando as perturbacdes orbitais geradas pelos
termos do potencial gravitacional terrestre J> e Ja (Lerch, 1979) e um modelo
simplificado do arrasto atmosférico, como pode ser visto nas Equacdes 3.22 a 3.35. Um
propagador mais preciso poderia facilmente ser acoplado ao algoritmo, mas o
desenvolvimento de propagadores orbitais mais precisos foge dos objetivos deste
trabalho.

A variacdo dos elementos orbitais 2, » e M devido aos termos J> e Js do

potencial gravitacional terrestre sdo dadas por (Brouwer, 1961):

L, = (3.22)

(3.23)



Gy, :_§J4LT4 (3.24)
n=.-— (3.25)

Q:ncosi{3G32{—1+%GJZ(Q(l_eZ)JrlZ\/l_ 2 —5—(5(1—e2)+
36v1-e’ +35) coszi) }+%GJ4[ 5—3(1—e2)](—3—7cos2 i)

(3.26)

d):n{gGJ{(Scoszi—l)+%GJ2(25(l—e2)+ 241-¢? 35+ (90-
126(1- e? )cos?i +(385+ 3601/1- 2 +45(1—e2))cos4)}+%eﬂ{21— (3.27)

9(1—e?)+(~270+126(1—e?))cos? i +(385-180(1—e?) Jcos* i} }

M :n{l+ V1-e? EGJ{@COSZ i —1)+%szﬁ6\/1—e2 +25(1-e?)-
15+(30—96\/1— ? —90(1—e2))c032i+(105+144\/1—e2 +25(1- (3.28)

e?) )cos" i))%GMeZ(B-BOcosZi +35cos* |)} }

O arrasto atmosférico é uma perturbacdo ndo conservativa que faz com que o
satélite perca energia orbital, portanto causa, principalmente, um decaimento no semi-
eixo maior da 6rbita. Essa variacdo do semi-eixo maior devido ao arrasto atmosférico

pode ser obtida pela seguinte equacéo (Rocco, 1999):

(3.29)

onde C, é o coeficiente de arrasto atmosférico que depende de parametros como as
propriedades da superficie do satélite, o angulo de incidéncia do fluxo atmosférico, a
velocidade do fluxo e a temperatura da superficie; A € a area efetiva do satélite (area

projetada); V € a velocidade relativa do satélite com relagdo a atmosfera; a é o semi-



eixo maior da 6rbita; p € a densidade local do ar.

Assim, para poder calcular a razdo de decaimento do semi-eixo maior devemos
fazer uma estimativa da densidade atmosférica local. Mas, a densidade atmosférica é
funcdo da altitude, da longitude, da latitude, da atividade solar, do indice geomagnético,
da temperatura da atmosfera, entre outros fatores. Portanto o calculo da densidade torna-
se muito dificil. Dessa forma, adotamos um modelo simplificado, funcéo da altitude do

satélite, para o calculo da densidade (Dobrzelecki, 1973) dado pelas equacdes abaixo.

_1225 (3.30)
DB

DB=(1+B,+B,+B,+B, +B, +B, +B, +B, +B, + B, +B,,)’ (3.31)

z=r—-R; (3.32)

B, =10Y, SA

B, =100Y, SA,

B, =1000Y, SA,
B, =10000Y, SA,

B, =100000Y, SA,

B, =100000Y, SA, (3.33)
B, =100000Y, SA,

B, =100000Y, SA,

B, =100000Y, SA,

B,, =10000Y,, SA,

B,, =1000Y,, SA,

SA, =0,3393495800
SA, =—-0,3433553057

SA, =0,5497466428 (3.34a)
SA, =—-0,3228358326

SA, =01106617734



SA, =-0,2291755793
SA, =0,2902146443
SA, =-0,2230070938
SA, =0,1010575266
SA,, =-0,2482089627
SA, =0,2548769715

(3.34b)

" 106
Y,=Y, Y,
Y,=Y,Y,
Y, =Y, Y,
Y. =Y,Y,
Yo=Y Y, (3.35)
Y, =Y. Y,
Ye =Y, Y,
Yo=Yy Y,
Yo=Yy Y,
Y=Y, VY;

Com 2, @, M e a calculados, determinam-se os valores desses elementos
orbitais na proxima passagem do satélite sobre a estacdo de rastreamento prevendo

assim o posicionamento da antena na proxima passagem.

Nos moédulos 14 atualiza-se o tempo atual. Quando o proximo satélite da
constelacdo entrar na regido de visibilidade da antena da estacdo de rastreamento o

algoritmo se inicia novamente (modulo 1).



CAPITULO 4
METODOLOGIA APLICADA NO CALCULO DA MANOBRA OTIMA DE
TRANSFERENCIA ORBITAL

4.1 - METODO DE LAWDEN

Uma versdo da caixa de calculo (médulo 9) do diagrama mostrado na Figura 3.9
pode ser encontrada em Rocco (1997) e foi desenvolvida com base nas equacdes
apresentadas por Lawden (1993) originadas a partir da teoria do “primer-vector”. Ela
fornece a oOrbita de transferéncia entre duas Orbitas elipticas coplanares, que executa a
transferéncia com minimo consumo de combustivel e tempo fixo. Este método sera

resumidamente descrito a seguir.

Dadas duas Orbitas coplanares, podemos encontrar com relativa facilidade a orbita
de transferéncia 6tima entre elas quando ndo consideramos limitacdes de tempo nem de
posicdo dos pontos terminais nas Orbitas de partida e de chegada. Porém, quando
consideramos o problema com tempo fixo, a posi¢do dos pontos terminais passa a ter
importancia. Da definicdo dos pontos terminais podemos ter quatro problemas

diferentes.

Quando consideramos o0s pontos terminais fixos desejamos partir de um
determinado ponto em um determinado instante da drbita inicial e atingir um outro
determinado ponto em um outro determinado instante da Orbita final. Dessa forma,
deseja-se obter uma Orbita de transferéncia que inicie no ponto terminal inicial ou apds
ele, e termine no ponto terminal final ou antes dele. Neste caso o tempo total gasto sera
dado pela soma do tempo gasto na orbita de partida a partir do ponto terminal inicial até
0 ponto onde é aplicado o primeiro impulso, mais o tempo gasto na Orbita de
transferéncia propriamente dita, mais o tempo gasto na érbita de chegada do ponto onde
é aplicado o segundo impulso até o ponto terminal final. Deseja-se também, que a
solucéo obtida seja a de menor consumo de combustivel, ou seja, podemos obter varias
solucBes onde a soma dos tempos gastos nas Orbitas de partida, de transferéncia e de

chegada, apresentam o mesmo valor, mas o gasto de combustivel deve ser diferente pois



as posicdes onde os impulsos sdo aplicados séo diferentes para cada solugéo; portanto
estes impulsos terdo magnitudes diferentes de uma solucdo para outra. Este tipo de
problema pode ter como aplicagdo manobras de “rendezvous”, pois 0 tempo de

transferéncia e as posicdes inicial e final sdo considerados como vinculos.

Outros dois tipos de problemas ocorrem quando apenas um dos pontos terminais é
fixado. Neste caso o problema apresenta um vinculo a menos que 0 caso anterior.
Quando o ponto inicial é fixado temos que o tempo total da manobra é a soma dos
tempos gastos na oOrbita inicial (do ponto terminal inicial até o ponto onde € aplicado o
primeiro impulso), e na érbita de transferéncia (do ponto onde é aplicado o primeiro
impulso até o ponto onde é aplicado o segundo impulso). J& quando o ponto terminal
final que é fixado, o tempo total da manobra é dado pela soma do tempo gasto na oOrbita
de transferéncia (do ponto terminal inicial onde é aplicado o primeiro impulso até o
ponto onde € aplicado o segundo impulso), mais o0 tempo gasto na 6rbita final (do ponto
onde ¢ aplicado o segundo impulso até o ponto terminal final).

O caso onde o ponto terminal inicial é fixado pode ter como aplicacdo
transferéncias orbitais com tempo fixo, em que o local onde a manobra € realizada é
determinado. Por exemplo, a necessidade da manobra ser realizada em visibilidade pode
ser enquadrada neste caso. Ja quando o ponto terminal final é determinado, podemaos ter
como aplicagdo manobras de “rendezvous”, ou entdo manobras onde seja necessario ter

visibilidade no momento da aplicacdo do segundo impulso.

Um altimo tipo de problema ocorre quando 0s pontos terminais sao livres e apenas
o tempo total € fixado. Nesta situacdo o foco de interesse ndo é onde o veiculo vai
efetuar a manobra, mas quanto tempo ele vai permanecer na 6rbita de transferéncia.
Dessa forma, a solugdo a ser encontrada deve fornecer a oOrbita de transferéncia com
menor consumo de combustivel que transfere o veiculo espacial da orbita inicial para a
orbita final em um tempo pré-determinado. Uma aplicacdo para este caso é a
transferéncia de satélites de sensoriamento remoto, onde a manobra de transferéncia
deve ocorrer 0 mais rapido possivel, pois enquanto o satélite estiver na orbita de

transferéncia os dados ndo séo coletados, ou entdo, serdo de baixa qualidade.



A Figura 4.1 mostra um esquema dessa transferéncia para o caso de uma manobra
impulsiva. Chamaremos o ponto de juncdo da orbita de transferéncia com a Orbita
inicial de J, onde é aplicado o primeiro impulso, e o ponto de juncdo da orbita de
transferéncia com a orbita final de K, local onde é aplicado o segundo impulso. Dessa
maneira, assumiremos que o tempo gasto entre o ponto terminal inicial I e o ponto de

jungdo J é dado por At,, o tempo gasto na oOrbita de transferéncia é At, e o tempo
gasto entre o ponto de juncdo K e o ponto terminal final F é At,. Assim, para o caso

onde os pontos terminais sdo fixados, o vinculo de tempo é dado por:

At, + At+At, =T ,onde T é o tempo total gasto na manobra. Para o caso onde apenas
0 ponto terminal inicial é fixado o vinculo de tempo é dado por: At, + At=T, pois
neste caso At, é zero. Para o caso onde € o ponto terminal final que é fixado, o vinculo
de tempo é dado por: At+ At, = T, pois agora At, que é zero. Para o caso onde ambos
0s pontos terminais ndo sdo fixados o vinculo de tempo é dado por: At =T pois At, e

At, sdo iguais a zero.

PLANO DAS ORBITAS

PLANO DO EQUADOR

ORBITA DE TRANSFERENCIA

NODO ASCENDENTE

NODO DESCENDENTE

> T (PONTO VERNALD>
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ORBITA FINAL

Fig. 4.1 - Geometria da manobra.



As Orbitas elipticas sdo especificadas pelos valores de seus elementos keplerianos

dados por (indice 1: Orbita inicial; indice 2: orbita final; sem indice: Orbita de

transferéncia):

>

>
>
>
>
>
>

a = semi-eixo maior;

e = excentricidade;

I = semi-latus rectum;

@ = longitude do periapside;

s =1/r;

r = raio (distancia do centro de atracdo ao satélite);

7 = ZI/,u% sen¢g, sendo que y%zsen¢ é a componente da velocidade

perpendicular ao impulso que néo é afetada pela propulsao;

¢ = angulo formado entre a direcdo circunferencial (direcdo perpendicular a reta

que liga o centro de atracdo ao satélite) e a direcdo do impulso;
@ = angulo de posicdo do satélite. Angulo formado entre a reta que liga o centro
de atracdo ao nodo ascendente e a reta que liga o centro de atracdo ao satélite.

Portanto 6 =w + f , onde f é a anomalia verdadeira;
a = (17C)/e, onde C ¢é uma constante definida em Lawden (1963). Se C=0

temos que a solucdo obtida é a mesma para tempo livre;

u = constante gravitacional, que para a Terra vale 39860064km®/s? ;

v, = vetor velocidade do veiculo com relagdo a orbita inicial no local onde é
aplicado o primeiro impulso;

vV, = vetor velocidade do veiculo com relagdo a drbita de transferéncia no local
onde é aplicado o primeiro impulso;

vV, = vetor velocidade do veiculo com relagdo a Orbita de transferéncia no local
onde é aplicado o segundo impulso;

V, = vetor velocidade do veiculo com relagdo a orbita final no local onde é
aplicado o segundo impulso;

Av, =|V; —¥,| = magnitude do primeiro impulso;



> Av, = ‘\72 -V, ‘ = magnitude do segundo impulso;
> AV, =vetor impulso na diregdo radial;

» AV, = vetor impulso na direcéo circunferencial (transversal).

Com estas defini¢des, temos que:

A=AV, G+ AV S (4.1)
N, =, G+ S (4.2)
AV, = |AV,| +|AV, | (4.3)

Assim, a equacao polar da orbita de transferéncia pode ser escrita da forma:

%:1+ecos(6?—w) 4. 4)

Supondo que o movimento do veiculo na Orbita no ponto J tem uma aceleracao

? na direcdo de O (centro de atracdo) e é sujeito a uma propulsdo impulsiva | em

T
um angulo ¢ em relagdo a direcdo circunferencial, temos que os elementos (I, e, @)

desta nova Orbita devem continuar a satisfazer a Equacdo 4.8. Entretanto é mostrado em

Lawden (1962) que estes novos elementos também satisfazem a equacéo:
L %
esen(0—w) = ?—I 27|tg¢ (4.5)

em que ,u% zsen¢ representa a componente da velocidade perpendicular ao impulso

que ndo é afetada pela propulsdo. Assim, todas as possiveis Orbitas que podem ser
utilizadas pela aplicacdo de um impulso na direcdo ¢ devem satisfazer as Equacdes 4.4

e 4.5,

Sel,,e ,m el,e, o sdodois grupos de elementos que satisfazem as Equacdes

4.4 e 4.5, temos que o incremento de velocidade necessario para mover o veiculo da

oOrbita inicial para uma outra é dado por:



Y121k

AN=u (4. 6)
I cos¢
como é mostrado em Lawden (1993).
Temos ainda, as seguintes equagdes conhecidas da Mecanica Orbital:
cosy— etceost 4.7)
1+ecosf
cos f = w (4 8)
1-ecosu
a= ! 4.9
1-e’ '
r=a(l-ecosu) (4. 10)
%
a’?2(u—esenu
220 : ) (4.11)
12

em que: u = anomalia excéntrica; f = anomalia verdadeira; t = tempo gasto para

atingir a anomalia excéntrica u partir do periapside.

O problema da transferéncia de um veiculo espacial entre um par de Orbitas
terminais em um dado campo gravitacional com o minimo gasto de combustivel e
tempo livre, foi resolvido por Lawden (1963) em termos do “primer-vector” definido ao
longo de sua trajetéria. Se assumirmos que ndo existem arcos intermediarios de
propulsdo, a trajetéria 6tima consiste de arcos de balisticos separados por pontos de
juncéo onde a propulsdo impulsiva € aplicada. Para garantir a otimalidade, a magnitude
do “primer-vector” deve assumir o valor maximo em ambas as jungdes, € nestes pontos
0 “primer-vector” e o vetor propulsio devem estar alinhados. Além disso, em cada

jungdo o “primer-vector” e sua primeira derivada devem ser continuas.

A partir de Lawden (1993) obtemos um sistema de doze equacgdes com doze

incognitas, que expressam as condi¢des necessarias para otimalidade, dadas a seguir:



A, + A+ A4, =T

ou At, + At=T

ou At+At, =T

ou At=T

e, cos(6, —w;)=1s -1

ecos(6, —w)=1s, -1
e, sen(6, —w,)= (I1 5, - 1,2 Zl)tg 2

esen(6, —a))=(| s, —1 /2 Zl)tg¢1

L, =1L,
By%aezt
Mlez_—y
I 2(1—e2)
B +3,u%aet
1= N T T
I%(l—ez)

e,cos(0, —w,)=l,s, -1

ecos(d, —w)=1s, -1
e, sen(0, —w2)=(|2 5, — 1,72 Zz)tg ?,

esen(6, —a))=(| s, — 1 72 22)t9¢z

S
|—1=[21——1j39n¢1—|2

1Zl

(4.12a)
(4.12b)
(4.12c)
(4.12d)

(4.13)

(4.14)

(4.15)

(4.16)

(4.17)

(4.18)

(4.19)

(4.20)

(4.21)

(4.22)

(4.23)

(4.24)



s ea
L, = (22 — Z—ZJ seng, — e, (4.25)
2 2 =2

M, :Cos(el - _¢1)+ iCOS(‘91 —a))COS¢1 +
e (4.26)
cotgl, ~w) 1 2e -
—cotgld, -
a{ 1725, 2, e {Islsen(ﬁ1 ~o) 90, w)}}
M, =cos(0, —w—¢,)+ 1 cos(6, — w)cosg, +
e (4.27)
., cotg (6, —a))+ 1 [ 2e cotg(0 _a))} :
3 2 2
25,2, 1-¢€°|ls,sen(0, - o)
lecos¢1£1+lsl+lJ+a - s, +1 +
172 Z, Iéslzlsen(el—a)) (4.28)
1 2
tg(0, —w)—
1-¢? {ecog( 1= ) Islsen(el—w)}}
\ _cos¢2{1+ls’;+lJ+ {/ I's, +1 .
|72 1725, 2, sen (6, — o) (4.29)

1 2
1-e? {ecotg(@z -®)- I's, sen(8, —a))}

Calculado os parametros s,, 6., z,, ¢,, S,, ¢,, 2,, ¢,, |, e, e «a,temos ainda
de Lawden (1993) que estes parametros devem satisfazer as seguintes inequagdes para

que a velocidade caracteristica para a manobra seja um minimo local:

‘C " —sen ¢1‘ (4.30)
ry|sen¢l|1/ 1-3sen® ¢ -
‘C r,” —seng, ‘ (4.31)

2 ry|sen¢ |1/1 3sen? ¢



Se estas condi¢cdes ndo forem satisfeitas temos, segundo Lawden (1993), que a
solucdo obtida pode ser apenas a solucdo Otima para o caso bi-impulsivo, sendo
provavel que existam solu¢des mais econdmicas para trés ou mais impulsos. Lawden
(1993) ainda afirma, que a néo satisfagdo dessas condicbes de fato ocorrem. Como o
escopo deste trabalho é limitado a manobras bi-impulsivas, a busca dessas manobras

mais econdmicas nao é feita neste trabalho.

Para a implementacéo deste método foram utilizadas rotinas encontradas em Press
et al. (1992) que utilizam o método de Newton-Raphson para resolver o sistema de
equacOes ndo lineares dado pelas Equacbes 4.12 a 4.23, como pode ser visto em Rocco
(1997). Entretanto, devido ao fato do método de Lawden apresentar um sistema de
equacbes composto por doze equacbes ndo lineares e doze incognitas a serem
determinadas, a sua solucdo ndo é uma tarefa simples. E, como foi utilizado um método
numerico para resolver o sistema, dependendo dos valores iniciais pode-se ndo
encontrar a solugdo ou entdo, a solucdo encontrada é apenas uma solugdo numérica
impossivel de ser aplicada (por exemplo, excentricidade ou semi-eixo maior negativos).
Portanto, este método de transferéncia orbital ndo foi implementado na caixa de calculo

para o caso de constelacdes, porém, sua implementacdo pode ser realizada facilmente.
4.2 - METODO DE ECKEL E VINH ADAPTADO AO CASO COPLANAR

Outra versdo da caixa de calculo do diagrama mostrado na Figura 3.9 também pode
ser encontrada em Rocco (1997) para o caso de manobras ndo coplanares. Este método
foi desenvolvido com base nas equagdes apresentadas por Eckel e Vinh (1984) que
fornecem a Orbita de transferéncia entre duas Orbitas elipticas ndo coplanares, de
minimo consumo de combustivel e tempo fixo ou de tempo minimo e consumo de
combustivel fixo, porém so6 sera tratado aqui o caso com tempo fixo. Este método foi

adaptado ao caso coplanar e implementado para ser utilizado no caso de constelagdes.

Dadas duas orbitas O, e O, (Figura 4.2 a 4.5) em um campo central, deseja-se

encontrar a drbita de transferéncia de minimo consumo de combustivel para um dado

tempo de transferéncia pré-determinado.



Especificaremos as oOrbitas envolvidas pelos elementos keplerianos dados por

(6rbita inicial: indice 1; orbita final: indice 2; orbita de transferéncia: sem indice):
» a = semi-eixo maior;
» e =excentricidade;

» p =semi-latus rectum;
i = inclinacéo;
@ = argumento do periapside;

>
>
»  =longitude do nodo ascendente;
» M =anomalia média;

>

E =anomalia excéntrica.
Utilizamos ainda os seguintes elementos:
» A =angulo entre os planos das oOrbitas inicial e final;

> [, =anomalia verdadeira do nodo N medida no plano da orbita inicial;
» f, =anomalia verdadeira do nodo N medida no plano da érbita final,
» |, =localizagéo do primeiro impulso;

» |, =localizag¢do do segundo impulso;

» A =angulo de transferéncia medido no plano da érbita de transferéncia;

» y, =éangulo de mudanca de plano gerado pelo primeiro impulso;
» y, =angulo de mudanca de plano gerado pelo segundo impulso;
» Av, = magnitude do primeiro impulso;
> Av, =magnitude do segundo impulso;

» V =velocidade caracteristica;

> T =tempo gasto na manobra;



» «, =anomalia verdadeira do ponto |, medida na drbita inicial;

» «a, =anomalia verdadeira do ponto |, medida na orbita final,

» r, =distancia radial do ponto I,;

» r, =distancia radial do ponto 1,;

» f, =anomalia verdadeira do ponto |, medida na oOrbita de transferéncia;

» f, =anomalia verdadeira do ponto |, medida na orbita de transferéncia;
» X, =componente radial do primeiro impulso;

» X, =componente radial do segundo impulso;

» 'y, = componente transversal do primeiro impulso;

» 'y, =componente transversal do segundo impulso;

» 1z, = componente do primeiro impulso ortogonal a orbita inicial;

» 7, =componente do segundo impulso ortogonal & orbita de transferéncia;

» h, =componente horizontal de V; .

Dependendo do local onde ocorre a intersecdo dos planos das 6rbitas temos quatro

geometrias possiveis e dessa maneira, quatro formas diferentes de calcular g,, 5, e A:
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A
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N
ORBITA FINAL
w2+p2
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AN
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W
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PLANO DO EQUADOR

NODO ASCENDENTE DA ORBLTA FINAL

CPONTO VERNAL) 7 X NODO ASCENDENTE DA ORBITA INICIAL

Fig. 4.2 - Geometria da manobra quando €2, > @2, e i, > i,.

ORBITA INICIAL

w1+&1

w2+82

4

PLANO DO EQUADOR

NODO ASCENDENTE DA ORBITA INICIAL

CPONTO VERNAL) 7 X NODO ASCENDENTE DA ORBITA FINAL

Fig. 4.3 - Geometria da manobra quando 2, > 2, e i, > i, .



ORBITA INICIAL

OREITA FINAL

o \
2r—w2—F2
a2 PLA ADOR

2K-w1+g1 \

NODO ASCENDENTE DA ORBITA FINAL

<PONTO VERNAL> 7

NODO ASCENDENTE DA ORBITA INICILAL

Fig. 4.4- Geometria da manobra quando 22, > Q, e i, > i,.
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NODO ASCENDENTE DA ORBITA INICIAL

<PONTO VERNAL> 7
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Fig. 4.5- Geometria da manobra quando 2, > 2, e i, > i, .



Das Figuras 4.2 a 4.5 obtemos as seguintes expressoes:

sen(£2, —2,)tg(180° —i
[, =arctg - (2, _1) g(- 2) -, (4.32)
seni, +tg(180° - |2)COS|1cos(.Q2 - Q)
B, =arct sen (42, - 2,) 9, (4.33)
= - .
’ : seni, +tgilcos(180° —iz)cos(.Q2 -0,) ’
7 — aresen sen(£2, — £2,)seni, _ arcsen| &N (€2, - 2,)seni, (4.34)
sen(w, + B2) sen(w, + B,)

Entretanto, deve ser feita uma anlise de quadrante pois o sinal de g3,, £, e A4 pode
variar quando consideramos diferentes geometrias. Para o caso coplanar £,, S, e 4

sdo iguais a zero.

Dependendo do local onde a manobra é realizada podemos ter ainda trés casos
possiveis. Quando a aplicacdo do primeiro impulso ocorre antes do ponto N e a
aplicacdo do segundo impulso ocorre apds o ponto N, como pode ser visto na Figura
4.6, o valor do angulo de transferéncia A pode ser calculado a partir do triangulo

esférico mostrado na Figura 4.7.

Quando os dois impulsos sdo aplicados ap6s 0 ponto N, como pode ser visto na
Figura 4.8, o valor do angulo de transferéncia 4 pode ser calculado a partir do triangulo

esférico mostrado na Figura 4.9.

Quando os dois impulsos séo aplicados antes do ponto N, como pode ser visto na
Figura 4.10, o valor do angulo de transferéncia A pode ser calculado a partir do
triangulo esférico mostrado na Figura 4.11.
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CPONTO VERNAL) 7 X NODO ASCENDENTE DA ORBITA INICJAL

Fig. 4.6- Caso 1: impulso |, aplicado antes do ponto N e I, ap6s N .

ORBITA DE TRANSFERENCIA

ORBITA FINAL

Fig. 4.7- Triangulo esférico referente ao caso 1.
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Fig. 4.8- Caso 2: ambos os impulsos aplicados ap6s o ponto N .
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Fig. 4.9- Triangulo esférico referente ao caso 2.
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Fig. 4.10- Caso 3: ambos os impulsos aplicados antes do ponto N .
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Fig. 4.11- Triangulo esférico referente ao caso 3.



Das Figuras 4.6 a 4.11 obtemos as seguintes expressoes:
cosA =cos(B, —a, )cosla, — 3, )+ sen(B, —a, )sen(a, — B3, )coslL80" — 2 (4.35)

_sen(a, — B, )sen(180° - )
- senB

senA

(4.36)

sen (180° - /1)

B=arct
et sen(B, — a,)cotg(a, — B,) - cos(B, — al)cos(180° -~ /1)

(4.37)

Entretanto, novamente deve ser feita uma andlise de quadrante para definir
corretamente o0 angulo de transferéncia A. Para o caso coplanar o angulo de
transferéncia é calculado por:

A=0, -0, (4.38)
em que,
0, =0, + f

4.39
0, =0, +f, ( )

Consideramos novamente as Equacfes 3.3 a 3.6 para o caso de propulsores capazes
de aplicar empuxos instantaneos e de magnitude infinita e, considerando ainda, que a

manobra sera efetuada por meio de duas mudancas impulsivas de velocidade temos:
V =Av, +Av, =F(u(-)) (4.40)

T=G(u(-)) (4.41)

Portanto, devemos minimizar V para um dado 7 considerando a seguinte relacao
de vinculo:

T-7,=0 (4.42)
Dessa forma, devemos considerar o indice de performance dado por:
J=V+k(T-T,) (4.43)

em que k é constante. Se & é qualquer uma das variaveis independentes a minimizagao



de J conduz as condigdes necessarias dadas por:

A N T
E ok Sk, =
a a 24

(4.44)

A partir de Eckel e Vinh (1984) vemos que a solucdo do problema depende de trés

variaveis: o semi-latus rectum p da orbita de transferéncia e as anomalias verdadeiras

a, € a, que definem a localizagdo dos impulsos nas orbitas inicial e final. Portanto,

temos as seguintes condi¢des de otimalidade:

N or

—+k—=0
P D

N kT
Jay oo,

N +k or =0
oo, o,

Eliminando o multiplicador de Lagrange temos:

N T N oT

— =0
D ooy, oda; D
Nor N o
D oa, Jda, P

(4.45q)

(4.45b)

(4.45¢)

(4.46a)

(4.46D)

Analisando as derivadas parciais e substituindo nas equac6es anteriores temos, apos

simplificagOes, as seguintes condigdes finais para a otimalidade.

(X, +YZesenf,)(S,q,—T,esenf,)+S, T, +

d, _W1 tg_

(Wl ~W, Aj W, Zer, e, sena,
W, - -

senA 2) q,p,senf, seny,

(4.47)



(X, +YZesenf,)(S,q, -T,esenf,)+S, T, +

W, —W. A
W(z L —Wt—)+
2\ “sen A a, 292

W, Zer, e, sena,
q, p,sen f,seny,

=0

que utilizam as seguintes relacoes:

[ P

' 1+e cosa,

[, = P
1+e,cosa,

fl=arctg{cot41—r i(p-r,) }

,(p—r,)sen4
nL(p-r)

o 2 1 _ A

, arCtg{rl(p—rz)senA cotg}

r,r,(cos f, —cosf,)

r,cosf, —r,cosf,

e= rz _rl
r,cosf, —r,cosf,
sen(f, -«
y, =arcsen _sen(f —a,)
sen A
sen(f, —«a
¥, =arcsen _sen(f — )
en A

e e
X, :\/;[—sen f,——=sena,

Jp Jp:

&l

1= L (5 - o)

sen ¢

sen ¢

(4.48)

(4.49)

(4.50)

(4.51)

(4.52)

(4.53)

(4.54)

(4.55)

(4.56)

(4.57)

(4.58)



e
X, :\/ﬁ{—zsenoz2 ~

Jp.

Jp

o=V (Jo. cos7, )

F

® sen fz]

(4.59)

(4.60)

(4.61)

(4.62)

(4.63)

(4.64)

(4.65)

(4.66)

(4.67)

(4.68)

(4.69)

(4.70)

(4.71)

(4.72)



q, :r_l
_P
. ‘)
e+cos f
E, =arc cos(—lj
1+ecosf,
e+cosf
E, =arc cos(—zj
1+ecosf,
Vvi-e®senf
senE,=—————+
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X
2 sen 4 2
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(4.73)

(4.74)

(4.75)

(4.76)

(4.77)

(4.78)

(4.79)

(4.80)

(4.81)

(4.82)

(4.83)

(4.84)

(4.85)



S d, X, — 0, Xl+(Sl+Sz)tg%
cotg f, —cotg f, +Y[(1+ e’)sen A+2e(sen f, —sen fl)]

(4.86)

Portanto, temos um sistema de trés equacGes ndo lineares com trés incognitas
formado pelas EquacOes 4.42, 4.47 e 4.48, cuja resolucdo fornece a solugdo para o
problema da transferéncia orbital bi-impulsiva ndo coplanar com restricdo de tempo e

minimo consumo de combustivel.

Para o caso coplanar, no lugar das equacbes 4.47 e 4.48 devemos utilizar as

equacOes 4.86 e 4.87 para obter as condi¢es finais para a otimalidade.

/y Zee sena,
X, +YZesen f, \S,q, -T,esenf,)+S.T. - [&=—————==0 4.87
( 1 ZX lql 1 l) 11 pl qlvl sen fl ( )

/,u Zee,sena,
X, +YZesen f. S —~T,esenf,)+S.T,+ | Z———=— ==0 4.88
( 2 1)( 2q2 2 2) 22 p2 qzvz sen f2 ( )

Para a implementacdo deste método, da mesma forma que o método anterior,
inicialmente foram utilizadas rotinas encontradas em Press et al. (1992) que utilizam o
método de Newton-Raphson para resolver o sistema de equacdes ndo lineares dado
pelas EquacOes 4.41, 4.46 e 4.47, como pode ser visto em Rocco (1997). Entretanto,
posteriormente utilizamos o método de minimos quadrados por meio da funcdo
leastsq(data,[x(1) x(2) x(3),0pt) do MATLAB para resolver o sistema de equacoes.
Dessa forma foi possivel obter resultados de forma mais rapida e precisa do que quando
utilizamos o método Newton-Raphson. Outros métodos numéricos também podem ser
utilizados, porém o método de minimos quadrados forneceu resultados suficientemente

satisfatorios.






CAPITULO 5
METODOLOGIAS EXISTENTES NA LITERATURA PARA A TOMADA DE
DECISAO DO PROBLEMA MULTIOBJETIVO

Na caixa de deciséo, os satélites a serem manobrados devem ser selecionados. Para
isto, devemos verificar se as diferengas entre os elementos nominais e atuais estdo
dentro da tolerancia ou ndo, e se estas diferencas estdo aumentando ou diminuindo com
0 passar do tempo. Além disso, deve ser verificado ndo apenas o consumo de
combustivel e o tempo gasto na manobra para cada satélite individualmente, mas
também, o consumo e o tempo gasto por todos os satélites a serem manobrados; e ainda,
como estas manobras afetam a missdo (area de cobertura, interrup¢do da operacdo dos
satélites, etc.). Para determinar o consumo de combustivel devem ser efetuados calculos
para determinar a manobra 6tima de transferéncia para cada satélite. Dessa forma, é
necessaria uma realimentacdo da caixa de decisdo depois das manobras de
transferéncias 6timas terem sido obtidas na caixa de calculo. Essa realimentacdo se faz
necessaria pois podem ocorrer situacdes onde, penalizando o consumo de combustivel
ou o0 tempo gasto para um determinado satélite, podemos obter uma economia quando
consideramos todo o conjunto. Assim, a caixa de decisdo deve ter capacidade de
comparar todas as possiveis combinacGes de manobras e escolher aquela que seja
factivel e que minimize o consumo de combustivel de toda a constelagcdo. Assim temos

um problema multiobjetivo.
5.1- O PROBLEMA MULTIOBJETIVO

A andlise de problemas multiobjetivos se desenvolveu, principalmente, na
Economia, na Sociologia, na Psicologia e na Pesquisa Operacional. Entretanto, é
possivel encontrar problemas multiobjetivos nas mais diversas areas. Na verdade,
lidamos com problemas multiobjetivos o tempo todo: quando tomamos a maioria das
decisbes do dia a dia estamos lidando com problemas desse tipo. O simples ato de
escolher qual prato pedir durante o almogo poderia se tornar um grande problema se
tentassemos otimiza-lo utilizando uma abordagem multiobjetivo: quais fatores devemos

levar em consideracdo na escolha? O preco, 0 sabor, a aparéncia ou 0s nutrientes que



esse prato pode fornecer? Talvez o prato mais barato seja 0 menos saboroso, o0 mais caro
0 menos nutritivo e 0 mais saboroso o de pior aparéncia. Diante destas questdes fica
dificil escolher uma solucéo que otimize todos os fatores. Mas € claro que ndo perdemos
todos os dias tanto tempo assim na escolha do nosso almogo, de alguma forma
encontramos a solugdo para esse problema sem muito esforco. Mas ndo € possivel
afirmar que essa solucdo seja sempre Otima, simplesmente € a solucdo que naquele
momento, por algum motivo, talvez externo ao problema, pareceu ser a melhor solucéo.
Porém, para aplicacdes mais relevantes do que a escolha do melhor prato, seria bom se
pudéssemos encontrar a solucdo Otima sistematicamente. Para aplicacbes em
Engenharia por exemplo, ndo podemos escolher a solugdo para um problema de forma
aleatdria e incerta; seria conveniente aplicar uma metodologia capaz de encontrar a
solucdo que atenda da melhor forma possivel todos os objetivos, mas essa € uma tarefa
muito complexa principalmente quando lidamos com problemas onde os objetivos sdo
conflitantes, ou seja, para atender um determinado objetivo os outros objetivos
obrigatoriamente serdo penalizados. Segundo a Teoria de Jogos Diferenciais (Isaacs,
1965) podemos afirmar que temos um jogo do tipo perde-ganha: para um jogador ser
vitorioso, o outro tem necessariamente que ser derrotado. No algoritmo desenvolvido
neste trabalho consideramos um caso intermediario. Talvez para aplicacbes em

Engenharia seja mais conveniente um empate entre os jogadores.

De acordo com Cohon (1978), a otimizacédo estatica de problemas com apenas um

objetivo pode ser definida da seguinte forma:

Maximizar Z(x) em relagioa x e R" (5.1)
Sujeito a gi(X)SO iI=12,..,m
x>0

ou
Maximizar Z(x) emrelagdioa x e R" (5.2)

Sujeitoa xeF,



Dados Z(.), Fy
em que F, é aarea praticavel do espago de deciséo e é definida por:

F, ={xeR"|g,(x)<0,i=12,..,m x>0} (5. 3)
Um problema multiobjetivo pode ser definido por:

Maximizar Z(x)=[Z,(x), Z,(x), ... Zp(x)] (5. 4)

Sujeitoa xeF,

Portanto, a funcéo objetivo, neste caso, € um vetor com dimenséo p .

Em problemas de otimizacdo mono-objetivo, as solu¢bes possiveis (X € F,) podem

ser comparadas com relacdo & funcéo objetivo, ou seja, dadas duas solugbes x* e x?,

candidatas a solucdo Otima, podemos comparar Z(xl) com Z(xz) e determinar a

solucdo 6tima x~ de forma que ndo exista x € F, tal que Z(x)> Z(x*).

Em problemas de otimizacdo multiobjetivo, em geral, ndo é possivel comparar
todas as possiveis solugdes, pois a compara¢do com base em um determinado objetivo
pode ser conflitante quando comparamos com base em outro objetivo. Dessa forma,

supondo que:

z(x*)=[z,(x*) z,(x*)] e z(x?)=(z,(x?) z,(x?)] (5.5)
x* 6 melhor que X se e apenas se:

7,(x*)>z,(x?) e Z,(x*)=Z,(x?) (5. 6)
ou

7,(x*)2 z,(x?) e Z,(x*)> Z,(x?). (5.7)

se Z,(x')>2,(x?) e Z,(x*)<Z,(x?) nio podemos concluir nada a respeito de x* e

x? ,0u seja, as solucBes x' e x* ndo podem ser comparadas.



5.2 - CRITERIOS EXISTENTES NA LITERATURA PARA A ESCOLHA DA
SOLUCAO OTIMA PARA O PROBLEMA MULTIOBJETIVO

5.2.1- CRITERIO DA COMBINACAO DE OBJETIVOS POR MEIO DE
FATORES DE INFLUENCIA (“WEIGHTING METHOD”)

Uma solugéo para o problema multiobjetivo poderia ser a combinagéo de todos os
objetivos em um unico objetivo formado pelos objetivos originais, onde cada um deles é

multiplicado por um fator de influéncia (de peso ou de importancia):

Z o (X, W)= X2, (), para w, >0 5.9
_ azMédio (X)
W, = —GZi (x) (5.9

em gue w, sdo multiplicadores de Lagrange, ou fatores de influéncia, e Z,,., (x, w)é

uma funcdo dependente de x e w que substitui o conjunto de objetivos Z(x). Assim,
0 problema pode ser tratado como um problema de otimizacdo com apenas um objetivo
e portanto a formulacdo multiobjetivo ndo mais se aplica. Na pratica, a maioria dos
problemas multiobjetivos sdo tratados dessa maneira: inicialmente utiliza-se uma
abordagem multiobjetivo e depois aplicam-se os fatores de influéncia fazendo com que

o0 problema recaia em um problema com apenas um objetivo.

A utilizag&o dos fatores de influéncia elimina a necessidade do uso de um algoritmo
de otimizacdo mais complexo, mas introduz novos parametros w que devem ser
encontrados e, até, otimizados. Dessa forma, a solucdo passa a depender da correta
determinacédo desses fatores de influéncia, portanto, a determinacdo de w torna-se um
processo de otimizacdo multiobjetivo por si sO, ou seja, a utilizacdo de fatores de
influéncia pode ndo contribuir totalmente na solugdo do problema. Por outro lado, se em
um determinado problema multiobjetivo os parametros w forem conhecidos a priori, a
utilizacdo do critério da combinacdo dos objetivos por meio de fatores de influéncia
torna-se muito eficiente, porém ndo se trata mais de uma otimizacdo multiobjetivo ja

que, na realidade, temos apenas o objetivo Z,,., (X, W) a ser otimizado.



5.2.2-CRITERIO DOS OBJETIVOS VINCULADOS (“THE CONSTRAINT
METHOD”)

Neste critério a solucdo para o problema multiobjetivo é encontrada obtendo a
solucdo 6tima para um determinado objetivo quando os outros objetivos séo vinculados.

Para 0 caso da maximizacéo de Z,, objetivos temos:
Maximizar Z(x)=[Z,(x), Z,(x), ... Z, (x)] (5.10)

Sujeitoa xeF,
O problema vinculado é dado por:
Maximizar Z, (x) (5.11)
Sujeitoa xeF,
Z.(x) =L,
emque k=1,2,..,h—-1e L, éum valor determinado a priori.
O objetivo a ser maximizado é escolhido arbitrariamente. Para ilustrar este critério,

considere a Figura 5.1 que representa um problema multiobjetivo de dimenséo 2, onde

pretendemos maximizar Z, e Z, simultaneamente.

Z1 A
F1
L Solucéo de méximo Z2 para Z1 =L
Fo = Regido praticavel original
Fo F1 = Nova regido praticavel
>
72 72

Fig. 5.1 - Critério dos objetivos vinculados.



Se o objetivo Z, for vinculado, como mostra a Figura 5.1, temos uma reducdo do
espaco praticavel de solugbes para o problema. Dessa forma, para um dado Z,
facilmente obtemos Z,. Entretanto, esta formulagdo para o problema ndo é uma

formulacdo multiobjetivo pois, a medida que escolhnemos um dos objetivos para ser
otimizado e vinculamos todos os outros, transformamos o problema em uma otimizagédo
com apenas um objetivo. Além do mais, este critério sé pode ser utilizado se todos os

L, forem conhecidos a priori e, da mesma forma que no critério dos fatores de

influéncia, a determinacéo de L, pode ser um processo de otimizag&o por si so.

5.2.3-CRITERIO BASEADO EM APROXIMACOES LOCAIS (“THE
SURROGATE WORTH TRADEOFF METHOD”)

Este critério é baseado em aproximacOes locais efetuadas por um especialista
(“decision maker”) enquanto o processo de otimizagdo ocorre. O procedimento de
otimizagdo ¢ uma variacdo do Critério dos Objetivos Vinculados (“The Constraint
Method”) apresentado no item anterior. Dado um problema com n objetivos, n—2
objetivos sdo fixados em valores definidos a priori, e 0s outros dois sdo otimizados
sendo que, na realidade, um desses objetivos varia de acordo com o especialista

enquanto o outro € otimizado. Assumindo que Z, deve ser maximizado e que Z, pode

assumir diferentes valores, o problema pode ser formulado da seguinte forma:

Maximizar Z,(x) (5.12)
Sujeitoa xeF,

Z,(x) = L

emque k=3,4,...,n e L, éum valor determinado a priori.

Porém, este critério apresenta as mesmas deficiéncias do Critério dos Objetivos
Vinculados; e ainda, temos neste caso que considerar a atuacdo de um especialista

durante o processo de otimizagédo, o que faz com que a solucédo para o problema seja



particular para cada especialista. Assim, ndo podemos afirmar que a solucdo obtida € a

solucéo Otima para o problema.
5.2.4 - METODO SIMPLEX MULTIOBJETIVO

O Meétodo Simplex Multiobjetivo é um algoritmo que fornece o conjunto de
solucBes ndo inferiores para um problema multiobjetivo, ou seja, 0 método na realidade
ndo fornece a melhor solucéo, mas encontra a pior solucdo dentre todas as alternativas e
classifica todas as outras como solugdes ndo inferiores. Entretanto, ele s6 pode ser
utilizado para o caso linear, portanto ndo pode ser utilizado no problema de otimizacao
de manobras orbitais aplicadas em uma constelacdo de satélites, pois este problema ndo

é linear.

5.25-CRITERIO BASEADO EM DEFINICOES GEOMETRICAS COM
RELACAO A UMA SOLUCAO IDEAL

Este critério (Yu, 1973 e Zeleny, 1974) baseia-se na idéia de que a melhor solucéo €
aquela que apresenta a menor distancia com relagdo a uma solugédo ideal (solugéo
utopica) definida a priori. Assim o critério inicia-se com a definicdo dessa solucdo ideal
composta pelas solugdes individuais, que geralmente é uma solucdo fora do espaco
praticavel de solugdes mesmo para dominios convexos. A Figura 5.2 ilustra esse critério

para 0 caso de um problema multiobjetivo, onde deseja-se maximizar Z, e Z,

simultaneamente.

Z2 A

Solucdo ideal
22

Fo . .
Fo = Regido praticavel

>
VA4

Fig. 5.2 — Solucdo ideal para um problema com dois objetivos.



A solucéo 6tima seria a solucdo do espaco praticavel de solucbes que apresentasse a

menor distdncia d com relagdo a solucéo ideal, como pode ser visto na Figura 5.3.

Z2 A

Solucdo ideal
Z2*

Fo = Regido praticavel
Fo

>
21 Z1

Fig. 5.3 — Distancia com relacdo a solucéo ideal.

O calculo da distancia d entre dois pontos X,..,X, € VYi,..,Y,, segundo este

critério, é dado por:

d, {ilxk - ykl“}a (5.13)

k=1

em que « varia a partir de 1 até infinito, conforme a métrica escolhida, para o =2

teriamos a definicéo de distancia Euclideana entre dois pontos.

Entretanto, este critério apresenta trés deficiéncias basicas: 1) ndo utiliza medidas
normalizadas (adimensionais), assim, a solucdo passa a depender da dimensdo de cada
um dos objetivos; 2) a solucdo ideal composta pelas solu¢des individuais geralmente é
uma solucédo fora do espaco praticavel de solu¢cbes mesmo para dominios convexos,
como mostrado na Figura 5.2; 3) em geral, a defini¢do da solucéo ideal, que € o objetivo
do problema, ndo é uma tarefa trivial, em alguns caso é praticamente impossivel
determina-la sobretudo com objetivos conflitantes. Por exemplo, no caso de manobras
orbitais, onde devemos minimizar o tempo da manobra e o consumo de combustivel,
chegariamos a conclusdo que a solucdo ideal seria (0;0). Mas essa solucdo além de

utopica é também conceitualmente incorreta, pois 0s objetivos sdo conflitantes e



portanto seria impossivel obter uma solu¢do como essa ou mesmo proxima. E, supondo
que a solugdo com tempo e consumo iguais a zero seja a solugdo Otima para o problema,
se ela fosse aplicada facilmente notariamos que simplesmente o satélite ndo seria
manobrado. Portanto, deveriamos encontrar outra solugdo ideal, mas isso, da mesma
forma que no Critério dos Objetivos Vinculados e no Critério Baseado em
AproximacOes Locais, vai depender de um especialista (“decision maker”) e dessa

forma a solucdo para o problema seria particular para cada especialista.

5.2.6 - CRITERIO DA PROGRAMACAO OBJETIVA (“GOAL
PROGRAMMING”)

Este critério pode ser considerado como uma variagdo do critério apresentado no
item anterior. Ele também se baseia na idéia de que a melhor solucdo é aquela que
apresenta a menor distancia com rela¢do a uma solucdo ideal, porém neste caso, ela é
definida a priori por um especialista (“decision maker”), com base na experiéncia
pessoal ou por meio de qualquer outro método subjetivo definido pelo especialista.
Dessa maneira, a solucdo ideal ndo é mais a solucdo que apresenta o maximo (ou
minimo) valor para cada um dos objetivos, portanto ela pode estar no interior do espaco
praticavel de solucbes. Geralmente, a distancia d é calculada pela Equacdo 5.13, mas

com a =1. Assim, o problema é definido da forma:
P
Minimizar d, =>|G, —Z,(x) (5.14)
k=1

Sujeitoa xeF,

em que G, representa a solucéo ideal definida pelo especialista.

Mas além das deficiéncias 1 e 3 do método anterior, neste método a determinagéo
da solucédo ideal j& é um processo de otimizagdo por si sO e vai depender de cada
especialista, dessa forma a solugdo para o problema torna-se particular para cada

especialista.



5.2.7 - CRITERIO DE PARETO (NAO INFERIORIDADE)

Outra tentativa para encontrar a solucdo 6tima do problema multiobjetivo seria o
uso do critério de otimizacdo multiobjetivo de Pareto (Carroll e Mason, 2000). Esse
algoritmo pode ser usado em problemas onde os objetivos competem entre si. A solugéo
6tima é escolhida a partir de um grupo de solugdes que sdo consideradas igualmente
boas com relacdo ao vetor de objetivos. O algoritmo deve selecionar, a partir de um
extenso conjunto de solucdes candidatas a solucdo 6tima, um grupo de solucBes que
atendam um critério predefinido. Isto pode ser feito por meio de uma metodologia que
compara sistematicamente as solu¢des candidatas a solucdo 6tima, quando isso for
possivel. Uma solugcdo x apenas pode ser considerada Otima para um determinado
grupo de objetivos, se uma solugcdo melhor y em todos os objetivos ndo existir. Esta
solucdo x é chamada ndo dominada (ou ndo inferior). Uma solucdo x é ndo dominada

se ndo existir uma solucdo y tal que:

z(y)=z(x) (5.15)
ou

Z,(y)=Z,(x), k=12,.., p (5.16)

Se y existir, entdo x € uma solucdo dominada (ou inferior) e dessa forma nao é

considerada como sendo uma solugdo 6tima de Pareto, ou seja, ndo é a melhor solugéo

em relagdo a nenhum objetivo.

De acordo com Kuhn-Tucker (1951), se x é uma solucdo ndo dominada, entdo

devem existir multiplicadores u; 20, i=12,..,me w, 20, k=12,..., p tais que:

xeF, (5.17)
u,g,(x)=0, i=12,..,m (5.18)
p w,VZ, (X)— y u;vg,(x)=0 (5.19)
> WVZ, ()~ > 1V, (x)

As condi¢bes de Kuhn-Tucker (Equacbes 5.17 a 5.19) séo as condi¢des necessarias



para a solugdo x ser ndo dominada (6tima) com relagdo a um dado objetivo. Séo

também suficientes se Z, (x) sdo fungbes concavas para k =1,2,..., p, F, é convexa, e

w, >0 paratodo k.

Exemplo 1: Para ilustrar esse procedimento, considere o problema com dois objetivos
apresentado na Tabela 5.1 onde temos algumas alternativas de solugdo para o problema.

Devemos escolher a alternativa que maximiza Z, e Z, simultaneamente.

TABELA 5.1 — 1° Exemplo de Aplicacdo da Metodologia de Pareto

Alternativa Z, Z,
A 10 11
B 12 10
C 9 8

Da Tabela 5.1 podemos observar que a alternativa A é a solugdo 6tima considerando
apenas o objetivo Z,, a alternativa B é a solugdo 6tima considerando apenas o objetivo
Z, e aalternativa C ndo é solucdo 6tima com relagdo a nenhum objetivo. Assim, temos
que as alternativas A e B sdo solu¢des ndo dominadas, e a alternativa C € uma solucao

dominada ou inferior. Segundo Pareto, as alternativas A e B apresentam o mais alto grau

de otimalidade na resolucao do problema.

Exemplo 2: Outro exemplo, agora com trés objetivos, € dado pela Tabela 5.2, onde

devemos escolher a alternativa que maximiza simultaneamente os trés objetivos.

Na tabela, temos a alternativa | que nitidamente é a solucéo 6tima para o problema,

pois apresenta o valor maximo para os trés objetivos Z,, Z, e Z,. Se em um problema

multiobjetivo uma alternativa de solu¢do como essa existir a abordagem multiobjetivo
torna-se desnecessaria, porém uma solucdo deste tipo s6 pode ser encontrada em
problemas onde o0s objetivos ndo sdo conflitantes. Na maioria dos problemas isto ndo
ocorre: geralmente quando maximizamos um objetivo deixamos de maximizar 0s

outros.



TABELA 5.2 — 2° Exemplo de Aplicacdo da Metodologia de Pareto.

Alternativa Z, Z, Z,
A 5 8 7
B 4 9 2
C 4 4 4
D 3 10 6
E 2 9 8
F 5 10 1
G 5 3 8
H 1 10 8
I 5 10 8

J& as alternativas F, G e H maximizam dois objetivos simultaneamente. A

alternativa F maximiza Z,e Z,. A alternativa G maximiza os objetivos Z, e Z,. E a
alternativa H maximiza os objetivos Z, e Z,. Para este tipo de solucdo existir o

problema tem que ter dois objetivos ndo conflitantes, o que geralmente é dificil de
ocorrer. Porém, mesmo que ocorra, ndo podemos afirmar que uma solucdo que
maximiza dois objetivos € melhor que outra que ndo maximiza nenhum objetivo ou
maximiza apenas um, pois ao contrario do caso onde o0s trés objetivos sdo maximizados,
agora um dos objetivos ndo apresenta o valor maximo e sim um valor que pode ser
muito pequeno para uma determinada aplicacdo pratica. Por exemplo, em um
experimento biolégico onde desejamos que uma coldnia de cobaias cresca 0 maximo
possivel, devemos fornecer os trés elementos basicos para a manutencdo da vida na

colbnia: agua, alimento e oxigénio. Se considerarmos que Z, representa 0 suprimento
de agua, Z, representa o suprimento de alimento e Z, representa o suprimento de

oxigénio, podemos analisar as alternativas F, G e H quanto as chances de sobrevivéncia
da colbnia. A alternativa F fornece 0 maximo de &gua e alimentacdo propiciando
condicBes necessarias para o crescimento da col6nia, entretanto, a alternativa F fornece
0 minimo suprimento de oxigénio; portanto, & medida que o crescimento da colonia
ocorre € muito provavel que o suprimento de oxigénio se torne insuficiente, o que

causaria a morte de toda a colénia. O mesmo raciocinio pode ser aplicado as alternativas




G e H. Assim, as alternativas F, G e H, dependendo da aplicacéo e do valor do objetivo

ndo otimizado, podem se tornarem as piores alternativas de solucéo.

Na pratica solugbes para problemas multiobjetivos, do tipo das solucbes
representadas pelas alternativas | e mesmo F, G e H sdo muito raras, ocorrendo apenas
em alguns casos particulares onde temos objetivos ndo conflitantes. Dessa forma iremos

desconsiderar essas alternativas neste exemplo de aplicacdo do Critério de Pareto.

Analisando novamente a Tabela 5.2, podemos observar que a alternativa A é a
solucdo Otima considerando apenas o objetivo Z,; as alternativas B e C ndo sdo
solucdes 6timas com relacdo a nenhum objetivo; a alternativa D € a solugdo 6tima

considerando apenas o objetivo Z, e a alternativa E é a solugdo 6tima considerando
apenas 0 objetivo Z,. Assim, temos que as alternativas A, D e E sdo solucbes néo

dominadas, e as alternativas B e C sdo solucbes dominadas ou inferiores.
Desconsiderando I, F, G e H, segundo Pareto, as alternativas A, D e E apresentam o

mais alto grau de otimalidade na resolucao do problema.

Exemplo 3: Entretanto, se tivéssemos uma quantidade maior de alternativas poderiamos
notar que existem niveis de dominio diferentes. Uma solucdo dominada sempre sera
inferior com relagdo a alguma solucdo nao dominada, porém uma solucdo dominada
pode ser dominada por outra solu¢do dominada. Esses niveis de dominio fornecem uma
ordenacdo da regido praticavel do espaco de decisdo classificando as solugdes em

categorias com niveis de otimalidade diferentes. A Tabela 5.3 ilustra esse caso.

As alternativas A, D e E séo solugdes ndo dominadas do nivel 1. Eliminando essas
alternativas e continuando o processo, determinamos que as alternativas B, C e H séo
solucBes ndo dominadas do nivel 2, pois sdo as solu¢Bes Otimas para cada um dos
objetivos considerados separadamente quando excluimos as solug¢ées do nivel 1. Dessa
forma, as alternativas F e G séo solugbes ndo dominadas do nivel 3 e a alternativa | é

uma solucéo do nivel 4.



TABELA 5.3 - 3° Exemplo de Aplicacdo da Metodologia de Pareto.

Alternativa Z, Z, Z,
A Nivel 1 5 8 7
B Nivel 2 4 9 2
C Nivel 2 4 4 4
D Nivel 1 3 10 6
E Nivel 1 2 9 8
F Nivel 3 1 7 5
G Nivel 3 2 5 3
H Nivel 2 3 3 7
| Nivel 4 1 6 1

Usando este procedimento, podemos verificar que o processo de otimizacdo de
Pareto pode ser descrito basicamente como sendo uma procura por solugdes nao
dominadas. Esta procura consiste em classificar as candidatas a solucdo conforme os
diversos niveis de otimalidade e dessa forma obter um grupo de solucbes néo
dominadas que formam um conjunto de solucdes para o problema da otimizagéo

multiobjetivo.

Uma variacdo do Critério de Pareto seria ao invés de buscar as soluc@es de nivel 1
buscar a solucdo inferior e, dessa forma, determinar um conjunto de solu¢des nao
inferiores. Este procedimento, conhecido por Método de Estimacdo do Conjunto N&o
Inferior (“The Noninferior Set Estimation Method NISE”) foi desenvolvido por Cohon

et al. (1973) e foi aplicado principalmente para problemas com dois objetivos.

Exemplo 4: O procedimento de busca pela solugdo inferior esta ilustrado pela Tabela

5.4, onde desejamos maximizar os trés objetivos Z,, Z, e Z,.

Neste caso, todas as alternativas de solugdo devem ser comparadas, sendo inferior
aquela que ndo é melhor que as outras em nenhum objetivo. Para facilitar a comparacgéo
adotaremos o seguinte critério: se duas alternativas apresentam o mesmo valor para um

determinado objetivo cada uma recebe 1 ponto; se uma alternativa é melhor que a outra



a maior recebe 2 pontos e a menor nenhum. Assim, comparando as alternativas A e B

quanto ao objetivo Z, A é maior que B portanto recebe 2 pontos; quanto ao objetivo Z,
B é maior que A e agora B recebe 2 pontos; e quanto ao objetivo Z, A é maior que B e

assim A recebe mais 2 pontos. Continuando este procedimento obtemos: A = 16 pontos;
B =10 pontos; C = 7 pontos; D = 14 pontos; e E = 13 pontos. Portanto a alternativa de
solucdo inferior é a alternativa C. Entretanto, esse critério é nitidamente pior que o
Critério de Pareto pois ele fornece um conjunto de solu¢bes nédo inferiores que é maior
que o conjunto de solucdes ndo dominadas de nivel 1 do Critério de Pareto, ou seja,
dado um conjunto de alternativas para solu¢dao de um problema multiobjetivo o Critério

NISE apenas seleciona a pior alternativa, segundo Cohon et al. (1978).

TABELA 5.4 — Procedimento de Busca da Solugéo Inferior.

Alternativa Z, z, Z,
A N&o Inferior 5 8 7
B N&o Inferior 4 9 2
C Inferior 4 4 4
D N&o Inferior 3 10 6
E N&o Inferior 2 9 8

Exemplo 5: Para ilustrar o Critério de Pareto aplicado as manobras orbitais,
apresentamos na Tabelas 5.5 diversas manobras que podem ser executadas por um
satélite. Cada uma das manobras requer uma variagdo de velocidade Av, gasta um
tempo T e gera um vinculo de posicdo 66. Desejamos encontrar uma manobra que
minimiza 66, Av e T, porém estes objetivos sdo conflitantes. Portanto, ndo existe uma
solugdo que minimize simultaneamente os trés objetivos. Assim adotamos a
metodologia de otimizagéo de Pareto e selecionamos as solu¢des ndo dominadas para o

problema.

Examinando a Tabela 5.5, podemos selecionar as manobras 4, 12, e 1 como
solugcBes ndo dominadas, pois minimizam 66, Av e T respectivamente. Porém,
podemos continuar a classificacdo das solucGes e obter outros grupos com niveis

diferentes de otimalidade: nivel 1, manobras 4, 12 e 1; nivel 2, manobras 5, 11 e 2; nivel



3, manobras 6, 10 e 3; nivel 4: manobras 7 e 9; nivel 5: manobra 8. Com esta
classificacdo podemos escolher a manobra que melhor satisfaz os vinculos. De acordo
com Carroll e Mason (2000), nés poderiamos escolher qualquer uma das manobras do
nivel de otimalidade 1 que obteriamos o nivel mais alto de otimalidade de Pareto na
satisfacdo do problema.

Este critério vem sendo amplamente usado desde sua proposi¢édo por Pareto (1909),
com poucas ou nenhuma alteracdo/aperfeicoamento significativo. Alguns autores
utilizam o Critério de Pareto para encontrar as solucdes de nivel 1 mas acabam adotando
pesos ou fatores de influéncia para escolher uma das solugdes do nivel 1. Assim, a
aplicacdo do Critério de Pareto perde sua funcdo, ja que na realidade o critério que esta
sendo usado é o Critério da Combinacdo de Objetivos por Meio de Fatores de

Influéncia, que foi apresentado no item anterior.

Portanto, o Critério de Pareto fornece um conjunto de soluc¢des candidatas a solugdo

6tima, mas ndo é capaz de encontrar a melhor solugdo dentro deste conjunto.

TABELA 5.5 — Manobras Otimas do 5° Exemplo.

00 Av T
1 | 0,565637 1,07333 1660
2 | 0,445267 1,02667 1700
3 | 0,314329 0,99600 1800
4 | 0,118357 0,88733 2110
5 | 0,217551 0,85493 2250
6 | 0,241902 0,84267 2305
7 | 0,275673 0,80400 2550
8 | 0,278017 0,79867 2600
9 | 0,291305 0,78667 2705
10 | 0,289064 0,77867 2800
11 | 0,314594 0,76400 2910
12 | 0,337307 0,76212 2990




CAPITULO 6
METODOLOGIA PROPOSTA PARA A SOLUCAO DO PROBLEMA
MULTIOBJETIVO: CRITERIO DA MENOR PERDA

Para aplicagdes préaticas, como foi mencionado anteriormente, seria conveniente
aplicar uma metodologia capaz de encontrar a solugcdo que atenda da melhor forma
possivel todos os objetivos. O método de otimizagéo de Pareto nos fornece um conjunto
de solugdes onde, segundo Pareto, cada uma das solucdes apresenta 0 mesmo grau de
otimalidade. O conjunto de solu¢bes do nivel de otimalidade 1 do 5° Exemplo do
capitulo anterior € composto pelas manobras 4, 12 e 1. Mas qual das trés manobras
deveriamos escolher? Todas elas sdo solucbes Gtimas para um certo objetivo; na medida
que otimizamos um dos objetivos pioramos 0s outros. Se escolhermos qualquer uma
dessas solucdes, também estariamos escolhendo um certo objetivo como prioridade, e
deste modo estariamos voltando ao problema da escolha de fatores de influéncia para os
objetivos, o que é um processo de otimizacdo por si s6. Deste modo, o algoritmo de
otimizacdo de Pareto torna-se incompleto e até desnecessario pois poderiamos ter
selecionado os fatores de influéncia antes do processo de otimizacdo e decidir qual é a
melhor manobra a ser usada. Diante deste problema parece que a solugcdo 6tima nédo é
possivel de ser encontrada, a ndo ser que a definicdo de solucdo 6tima, para o problema
multiobjetivo, seja alterada. Assim a definicdo para solucdo 6tima multiobjetivo poderia
ser: a solucdo de menor perda para todos os objetivos envolvidos. Ou ainda, poderiamos
chamar esta solucdo de solucdo sub-6tima do problema multiobjetivo, ja que a solucao
Otima propriamente dita, utilizando a definicdo “classica” de solu¢do Otima, ndo ¢

conhecida e talvez nem seja possivel obté-la.

Entretanto, se desenharmos em um gréafico tridimensional os pontos referentes as
manobras 4, 12 e 1, e 5, 11 e 2, para 0s niveis 1 e 2, respectivamente, obtemos o grafico
mostrado na Figura 6.1, onde os tridngulos azul e verde representam 0s niveis de
otimalidade de Pareto. A Figura 6.2 mostra triangulos referentes aos niveis 1, 2 e 3. Os
vertices dos tridngulos representam solugdes 6timas para cada um dos objetivos em cada

um dos niveis. Estas solu¢Bes sdo solucbes extremas, pois cada uma delas considera s6
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Fig. 6.1 — Solucdes Para os Niveis 1 e 2 do 5° Exemplo.
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Fig. 6.2 — Solucdes Para os Niveis 1, 2 e 3 do 5° Exemplo.

um objetivo como prioridade. Dessa forma, para obter uma solucdo que ndo seja
extrema e portanto ndo assuma nenhum objetivo como prioridade, seria necessaria a
escolha de uma solucdo intermediaria. Para isso, devemos adotar um critério para essa
escolha, pois caso contrario, considerando igualmente os objetivos, a escolha seria

aleatdria. Este critério de escolha pode ser baseado no seguinte argumento:

Argumento 1: Podemos observar que a Natureza, em sua grande parte, apresenta

solugdes com uma acentuada simetria: 0s corpos dos seres vivos geralmente apresentam



uma simetria bilateral; o formato dos cristais; a simetria das particulas subatémicas; as
estacOes do ano; a distribuicdo de massa nos planetas e nos sistemas planetarios, séo
exemplos destas simetrias que sdo resultantes das interac@es entre os diversos elementos
da Natureza. Estas interacfes geram inimeros fendmenos que podem ser tratados como
problemas multiobjetivos, que de alguma forma sdo solucionados gerando solucGes que
sdo as solucbes Otimas encontradas pela Natureza apos bilhdes de anos de evolugéo e
interacdes. Portanto, o problema multiobjetivo pode ser considerado como um problema
bem posto e que tem solucdo. E ainda podemos inferir da observacdo da Natureza que
talvez essa solucéo seja Unica. O maior exemplo disto é 0 nosso préprio corpo. Vivemos
em um meio onde a nossa sobrevivéncia depende de inimeros fatores que geram um
complexo problema multiobjetivo quando consideramos a nossa evolugdo. No entanto,
estamos perfeitamente adaptados a esse meio, 0 que nos torna capazes de sobreviver, ou

seja somos a solucdo 6tima do problema multiobjetivo da evolugdo humana.

Assim, € de se esperar que nos problemas multiobjetivos com aplicacdo em
Engenharia devemos encontrar solucbes que apresentem o mesmo tipo de simetria
encontrado na Natureza. Por este motivo, em problemas multiobjetivos, uma solugédo
extrema ndo pode ser considerada como a solugdo Otima. Somente uma solucdo
intermediaria é capaz de levar em consideracdo a simetria entre as possiveis solucdes
candidatas a solucdo 6tima. Uma possibilidade para encontrar esta solucdo é dada pelo

seguinte critério:

Critério_1: Uma tentativa para achar esta solucdo intermediaria seria encontrar o
baricentro do tridngulo mostrado nas Figuras 6.1 e 6.2, porém normalizado pelos
maximos dos objetivos. Essa normalizacdo (Tabela 6.1) € necessaria pois caso contrario
a solucéo passa a depender da dimensdo de cada um dos objetivos. O baricentro € a
solucdo que gera a menor perda com relacdo a todos os objetivos. Assim, a solugédo
Otima para o problema multiobjetivo seria o ponto central da figura que tem como
vertices as solucBes Gtimas para cada objetivo. Portanto, para problemas com trés
objetivos a solucdo estaria no centro de um triangulo normalizado, para n objetivos a
solucdo estaria no centro de uma figura n dimensional normalizada. Este critério para a

escolha da solugdo 6tima multiobjetivo chamaremos de Critério da Menor Perda. Na



Figura 6.3 temos um exemplo deste critério aplicado a um problema com trés objetivos
conflitantes. Neste exemplo S1, S2 e S3 sdo as solugbes Otimas para cada um dos
objetivos considerados isoladamente, B é o baricentro do tridngulo formado pelos
segmentos S1S2, S2S3 e S3S1 que, pela definicdo de baricentro, eqidista dos

vertices do triangulo representados pelas solugfes S1, S2 e S3. Assim, se o baricentro B
for adotado como solugéo para o problema multiobjetivo, o segmento S1B representa

a perda com relacdo ao objetivo 1, e da mesma forma, os segmentos S2B e S3B
representam a perda com relacdo aos objetivos 2 e 3 respectivamente. Portanto, da

Figura 6.3 conclui-se facilmente que se os trés objetivos forem igualmente considerados

a melhor solucéo a ser adotada é aquela que coincide com o baricentro do triangulo.

S1

perda em relagéo ao objetivo 1

perda em relacéo ao objetivo 3

perda em relacéo ao objetivo 2

Fig. 6.3 — Critério de Menor Perda.

Voltando ao 5° Exemplo e utilizando o Critério de Menor Perda, a melhor solugédo
considerando apenas o triangulo de nivel 1 e efetuando os célculos com medidas
normalizadas conforme a Tabela 6.1, é dada por: 66 = 0,340434 rad; Av = 0,907593
km/s; t = 2233,333 s (Critério 1). Porém, nds ndo temos esta manobra na Tabela 5.5,
assim, a melhor manobra parece ser aquela cujos parametros sdo 0s mais proximos das
coordenadas do baricentro (Critério 1A). Calculando as distancias, usando a Tabela 6.1,
entre o baricentro e 0s pontos que representam as manobras, concluimos que a melhor
manobra a ser aplicada é a manobra 6. Outra possibilidade seria usar o programa que
calcula as manobras 6timas novamente e com o tempo de 2233,333 s como entrada

calcular uma manobra que se aproxime das coordenadas do baricentro (Critério 1B).



TABELA 6.1 — Manobras Otimas Normalizadas do 5° Exemplo
Considerando 66,,, =0,7rad, 4Av,, =12km/s e T , =3000s.

060/50 . | AN/ AV, T/T
1 | 0,808053 | 0,894442 | 0,533333
2 | 0,636096 | 0,855558 | 0,566667
3 | 0,449041 | 0,830000 | 0,600000
4 | 0,169081 | 0,739442 | 0,703333
5 | 0,310787 | 0,712442 | 0,750000
6 | 0,345574 | 0,702225 | 0,768333
7 | 0,393819 | 0,670000 | 0,850000
8 | 0,397167 | 0,665558 | 0,866667
9 | 0,416150 | 0,655558 | 0,901667
10 | 0,412949 | 0,648892 | 0,933333
11 | 0,449420 | 0,636667 | 0,970000
12 | 0,481867 | 0,635100 | 0,996667

Exemplo 6: Para ilustrar este procedimento aplicado a uma constelacdo de satélites,

usaremos como exemplo uma constelacdo composta por trés satélites com Orbitas

nominais circulares e equatoriais. Assim, os elementos orbitais nhominais dos satélites

séo dados por:

e
I

0]

0,00000000
7010,00000000 km
0,00000000 rad

a
[
Q

7010,00000000 km
0,00000000 rad
0,00000000 rad

Consideramos que, para atender as especificagdes da misséo, os satélites devem ser

posicionados tal que a diferenca entre as longitudes verdadeiras dos satélites (46,, 46,

e A6,) deve ser igual a 2,09439435 rad (120 graus). Consideramos ainda, que no

instante inicial o satélite 1 estd entrando no cone de visibilidade da estacdo de

rastreamento e que as medidas de X, Y, Z, X, Y e Z no sistema de referéncia

inercial sdo dadas por:



X = 7000,00000000 X = 0,00000000
= 0,00000000 = 7,54605517
Z = 0,00000000 7 = 0,00000000

Assim determinamos os elementos atuais do satélite 1 onde M é a anomalia média,

u é aanomalia excéntrica, f € aanomalia verdadeira e @ é a longitude verdadeira.

Satélite 1:

a, = 7000,00000000 Q = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 ®, = 0,00000000 f, = 0,00000000
i, = 0,00000000 M, = 0,00000000 6, = 0,00000000

O semi-eixo maior a, da Orbita atual difere do semi-eixo maior da orbita nominal, e
neste caso essa diferenga é dada por: 4a,= -10 km. Os outros elementos orbitais estédo
de acordo com a Orbita nominal. Entretanto iremos considerar que a variagdo 4a, é

maior do que a variacdo permitida e portanto a Orbita deve ser corrigida.

Por meio da propagacdo orbital podemos obter os elementos atuais dos outros
satélites usando os elementos orbitais determinados na Gltima passagem de cada satélite

pela estacdo de rastreamento.

Satélite 2:

a, = 7002,00000000 Q, = 0,00000000 u, = 1,91986218
e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 1,91986218
L, = 0,00000000 M, = 1,91986218 0, = 1,91986218
Satélite 3:

a, = 7005,00000000 Q, = 0,00000000 u, = 4,36332313
e, = 0,00000000 o, = 0,00000000 f, = 4,36332313
i, = 0,00000000 M, = 4,36332313 6, = 4,36332313

Com as longitudes verdadeiras atuais 6,, 6, e ¢, podemos calcular os vinculos de



posicdo 66,, 56,, 66, e 66, que representam o erro de posicionamento dos satélites,

conforme mostra a Figura 6.4:

Satélite 3

801 — Erro de posicdo entre os Satélites 1 e 2

. 862 — Erro de posicdo entre os Satélites 2 e 3
Satélite 1 @

803 — Erro de posicdo entre os Satélites 1 e 3
66 — Erro de posicéo global

AD1=A02=A03 )
Satélite 2

Fig. 6.4 — Posicionamento Nominal dos Satélites da Constelacéo.

Para 6, <@, temos:

2
5‘91:(‘92_‘91)_? (6.1)
Para 6, <6, temos:
2r
501=(27z—91+92)—? (6.2)
Para 6, <6, temos:
2r
50, =(02 = 0,)- = (6.3)
Para 6, <6, temos:
2r
592:(27z—¢92+6?3)—? (6. 4)
Para 6, <6, temos:
2r
56y = (0, - 0,) - — (6.5)

3



Para 6, < 6, temos:

56?3=(27z—03+t91)—2?ﬂ (6. 6)

O erro de posicéao global é definido por:

5150, +[00,] +]50)

. (6.7)

Se a diferenca entre os elementos nominais e atuais e o vinculo de posi¢do 56 ndo
atenderem a toleréncias previamente especificadas 66, , pelo menos uma manobra de
correcdo sera necessaria, caso contrario consideramos 0s elementos atuais e propagamos
a Orbita do satélite 1 para prever quais serdo os elementos orbitais desse satélite na
proxima passagem sobre a estagdo de rastreamento. Feito isto, o programa de controle
aguarda até que o proximo satélite entre na regido de visibilidade da estacdo de

rastreamento e dessa forma o processo descrito acima se repete.

Considerando que seja necessario executar uma manobra de correcéo, o programa
calcula varias possiveis manobras, cada uma delas com valores diferentes do semi-eixo
maior da drbita final e do tempo gasto na manobra. Assim, obtemos os valores dos
elementos orbitais da Orbita de transferéncia mostrados a seguir, onde: «, € a anomalia
verdadeira do ponto de aplicacdo do primeiro impulso medida na érbita inicial (em
radianos); «, é a anomalia verdadeira do ponto de aplicagdo do segundo impulso
medida na orbita final (em radianos); Av, e Av, sdo os incrementos de velocidade

gerados pelo primeiro e segundo impulsos (em km/s); Av é o incremento de velocidade

total(em km/s); e t é o tempo gasto na manobra (em segundos).

Manobra 1: &, = 8mina = 7010 km
a = 7006,23867081 a, = 0,00000000 Av, = 0,09994003
e = 0,01326311 a, = 0,10768541 Av = 0,19987923
o = 476633701 Av, = 0,09993920 t = 100,00000000



Manobra 2: ag,, =10001a,,,., =7010,701 km

= 7006,63796680 a, = 0,00000000 Av, = 0,10184694

= 0,01351801 a, = 011306121 Av =  0,20369289

= 4,76903787 Av, = 0,10184595 t = 105,00000000
Manobra 3: ag,, =1,0002a,,,., =7011,402 km

= 7007,44799235 o, = 0,00000000 Av, = 0,11870527

= 0,01575290 a, = 0,10336250 Av = 0,23740951

= 4,76418552 Av, = 0,11870424 t = 96,00000000
Manobra 4: a,,, =1,003a,,,a =7012,103 km

= 7007,55340389 a, = 0,00000000 Av, = 0,10994758

= 0,01459562 a, = 011842733 Av =  0,21989383

= 477174271 Av, = 0,10994625 t = 110,00000000
Manobra 5: ag,, =1,0004a,,., =7012,804 km

= 7008,02403816 a, = 0,00000000 Av, = 0,11423564

= 0,01516596 a, = 0,12057153 Av = 0,22846977

= 4,77282558 Av, = 0,11423413 t = 112,00000000
Manobra 6: ag,, =1,0005a, ., = 7013,50499999 km

= 7008,88406240 «, =  0,00000000 Av, =  0,13103334

= 0,01739282 a, = 0,11087445 Av = 0,26206514

= 4,76797259 Av, = 0,13103180 t = 103,00000000



Manobra 7: ag,, =1006a =7014,20599999 km

nominal

a = 7010,12115852 a, = 0,00000000 Av, = 0,15603265

e = 0,02070642 a, = 0,09794970 Av = 0,31206379

o = 4,76149997 Av, = 0,15603114 t = 91,00000000
Manobra 8: a,,, =10007a,,,,,, =7014,90699999 km

a = 7009,54050147 o, = 0,00000000 Av, = 0,12952373

e = 0,01719814 a, = 0,12377333 Av = 0,25904536

o = 0,01719814 Av, = 0,12952163 t = 115,00000000
Manobra 9: ag,, =1,0008a,,,, =7015,60799999 km

a = 7010,17329534 a, = 0,00000000 Av, = 0,13801865

e =  0,01832564 a, =  0,12161165 Av = 0,27603504

o = 4,77338020 Av, = 0,13801639 t = 113,00000000

Portanto, obtemos as Tabelas 6.2 e 6.3, considerando os valores maximos para cada

objetivo dados por: 66 . =0,7rad; av_, =11km/s;e T . =200s.

TABELA 6.2 — Manobras Otimas N&o Normalizadas do 6° Exemplo.

00 AV Tempo
1 0,23266396 0,19987923 100
2 0,23266165 0,20369289 105
3 0,23266580 0,23740951 96
4 0,23265934 0,21989383 110
5 0,23265842 0,22846977 112
6 0,23266257 0,26206514 103
7 0,23266811 0,31206379 91
8 0,23265704 0,25904536 115
9 0,23265796 0,27603504 113




TABELA 6.3 — Manobras Otimas Normalizadas do 6° Exemplo.

60/60,,., AV/AvV,,, T/T
1 | 0,33237709 | 0,18170839 | 0,5000000
2 | 0,33237378 | 0,18517535 | 0,5250000
3 | 0,33237971 | 0,21582683 | 0,4800000
4 | 0,33237048 | 0,19990348 | 0,5500000
5 | 0,33236917 | 0,20769979 | 0,5600000
6 | 0,33237510 | 0,23824104 | 0,5150000
7 | 0,33238301 | 0,28369435 | 0,4550000
8 | 0,33236720 | 0,23549578 | 0,5750000
9 | 0,33236851 | 0,25094094 | 0,5650000

Analisando a Tabela 6.2 selecionamos as manobras 8, 1 e 7 como sendo solugdes
ndo dominadas (que representam o nivel 1) de todo o grupo de candidatas a solugéo
Otima. As coordenadas do baricentro entre as manobras do nivel 1, usando valores
normalizados mostrados na Tabela 6.3, sdo (0,33237577; 0,23363284; 0,510) que
equivalem a 66 =0,23266304 rad; Av = 0,25699613 km/s; Tempo = 102 s, como pode
ser visto nas Figuras 6.5 e 6.6 considerando medidas ndo normalizadas e normalizadas,
respectivamente. Os pontos em azul representam as solu¢des mostradas nas Tabelas 6.2
e 6.3, e 0 ponto em vermelho o baricentro calculado considerando apenas as manobras
de nivel 1. Podemos observar que o baricentro do triangulo formado pelas solucdes de
nivel 1 parece ser uma solucdo adequada mesmo quando consideramos todas as
solucBGes mostradas nas Tabelas 6.2 e 6.3, pois ele parece localizar-se préximo ao centro
geomeétrico das Figuras 6.5 e 6.6.

Calculando as distancias entre o baricentro e 0s pontos determinados pelas

manobras (Critério 1A), temos:

d (bar, m1) = 0,05287862
d (bar , m3) = 0,03488630
d (bar, m5) = 0,05632516
d (bar , m7) = 0,07437173
d (bar, m9) = 0,05765909

d (bar, m2) = 0,05072601
d (bar , m4) = 0,05232275
d (bar, m6) = 0,00678772
d (bar , m8) = 0,06502669
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Fig. 6.5 — Distribuicao de Solucdes Nao Normalizadas do 6° Exemplo.
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Fig. 6.6 — Distribuicdo de Solugdes Normalizadas do 6° Exemplo.

Usando novamente o programa para calcular a manobra étima com vinculo de

tempo utilizando como entrada o tempo fixado em 102 s, que € o tempo da manobra

equivalente ao baricentro (Critério 1B), obtemos o seguinte resultado:



a = 7008,92581157 a, = 0,00000000 Av, = 0,13231961
e = 0,01756316 a, = 0,10979799 Av = 0,26463768
0 = 4,76743295 Av, = 0,13231807 t = 102,00000000

que resulta em um vinculo de posicdo 66/56,,,, = 0,22571391, em um incremento
de velocidade Av/Av,, = 0,24057971 e em um tempo gasto na manobra

= 0,510. Assim, a distancia entre o baricentro e o ponto determinado pela

max

T/T
manobra € dada por: d (bar , m) = 0,10688784.

Comparando todas as distancias calculadas, podemos notar que a manobra que
melhor se aproxima das coordenadas do baricentro é a manobra 6. Neste caso, mesmo
calculando novamente a manobra de transferéncia, usando como entrada o tempo
especificado pelo baricentro (Critério 1B), ndo foi possivel obter uma manobra melhor
do que as que ja tinham sido calculadas (Critério 1A). Deste modo, escolhemos a
manobra 6 como a manobra mais adequada para ser aplicada ao satélite.






CAPITULO 7
RESULTADOS OBTIDOS COM A METODOLOGIA PROPOSTA PARA A
SOLUCAO DO PROBLEMA MULTIOBJETIVO

Os resultados mostrados a seguir foram obtidos com a utilizagdo do programa
“Constellation” desenvolvido neste trabalho. Este programa aplica a metodologia de
otimizacdo multiobjetivo (Critério da Menor Perda) apresentada no capitulo anterior,
para otimizar a manutencdo orbital de uma constelacédo de satélites. Para poder testar o
programa, adotamos uma constelacdo em Orbita baixa de forma a acentuar o efeito do
arrasto atmosférico e, dessa forma, acentuar o decaimento orbital dos satélites,
submetendo o programa a uma situacao de pior caso com relagdo a manutencéo orbital
dos satélites da constelacdo. Entretanto, € improvavel que sejam projetadas constelacdes
com caracteristicas orbitais semelhantes as constelacfes apresentadas nos Exemplos 7 e
8 deste capitulo, pois devido a baixa altitude dos satélites a perturbacéo orbital gerada
pelo arrasto atmosférico seria muito acentuada fazendo com que as manobras de
correcdo tenham que ser aplicadas com uma freqiiéncia muito grande. Porém, para testar

0 programa desenvolvido essas constelagdes mostraram-se adequadas.

Exemplo 7: Manutencdo orbital de uma constelacdo de satélites composta por trés
satélites em Orbita baixa (altitude de 225 km), com érbitas nominais circulares e

equatoriais. Assim, os elementos orbitais nominais dos satélites sdo dados por:

e = 0,00000000 a = 6603,13900000 km
| = 6603,13900000 km = 0,00000000 rad
©0 = 0,00000000 rad Q = 0,00000000 rad

Consideramos que no instante inicial o satélite 1 esta em visibilidade (&, = 0) e os

satélites apresentam os seguintes elementos orbitais (a em km e angulos em radianos):

Satélite 1:
a, = 6600,88900000 Q = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 0,00000000
i, = 0,00000000 M, = 0,00000000 6, = 0,00000000



a, = 6603,139000000

e, = 0,00000000

I, = 0,00000000
Satélite 3:

a, = 6600,88900000

e, = 0,00000000

I, = 0,00000000

Satélite 2:

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 1, obtemos:

Manobra 1: a., =8

S
I

Manobra 2: ag,, =101a

S
I

Satélite 1@

3832,03030735

0,83238139
3,30200731

3779,05456689

0,85832511
3,28696500

nominal

QZ

@,

0,00000000
0,00000000
1,91986218

0,00000000
0,00000000
4,18879020

y Satélite 3

" Satélite 2

=6603,139 km

a, = 0,00000000
a, = 0,32037169
Av, = 5,11294345

nominal = 0603,364 km

a, = 0,00000000
a, = 0,29028962
Av, = 5,36593474

1,91986218
1,91986218
1,91986218

4,18879020
4,18879020
4,18879020

Erro em posicao:

00, =-0,17453292

50,
50,
50

0

AV,

AV

Av,

AV

0,17453292

0,11635528

Fig. 7.1 — Posicionamento dos satélites do 7° Exemplo para &, =0.

5,10945451

10,22239796

700,00863114

5,36206255

10,72799729

690,00681270



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

= 3815,04203961 a, = 0,00000000 Av, = 5,16614487

= 0,83903334 a, = 021057835 Av = 10,33544193

= 3,29708400 Av, = 5,16929706 t = 692,00833594
Manobra 4: ag,, =103a,,,,, =6603,589 km

= 3788,05902691 o, = 0,00000000 Av, = 5,37538501

= 0,85801037 a, = 0,29595614 Av = 10,75497758

o = 3,28981539 Av, = 5,37959257 t = 704,00644856
Manobra 5: a,, =104a,,,.. =6602,689 km

= 3822,24848298 a, = 0,00000000 Av, = 5,12911155

= 0,83522988 a, = 0,31450549 Av = 10,26102225

o = 3,29902787 Av, = 5,13191070 t = 692,50865060
Manobra 6: ag,, =105a,,,.a =6603,814 km

= 3775,99989683 a, = 0,00000000 Av, = 5,43181588

= 0,86367550 a, = 0,28865022 Av = 10,86820043

o = 3,28617688 Av, = 5,43638455 t = 700,67329655
Manobra 7: ag,, =106a,,,, =6602,464 km

= 3825,67037022 a, = 0,00000000 Av, = 5,13910760

=  0,83543312 a, = 031699797 Av = 10,28066005

o = 3,30024999 Av, = 5,14155245 t = 699,00842531



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3802,22682901 a, = 0,00000000 Av, = 5,28351904

e = 0,84951571 a, = 0,30402533 Av = 10,57193925

o = 3,29390254 Av, = 5,28842021 t = 702,00714637
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3816,65241901 o, = 0,00000000 Av, = 5,16158654

e = 0,83838635 a, = 0,30402533 Av = 10,32527376

o = 3,29754958 Av, = 5,16368722 t = 693,00835265

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.1:

TABELA 7.1 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 1 do 7° Exemplo.

00 Av Tempo Classificacéo

0,33659079 10,22239796 700,00863114 o
20 10 6° °

0,34879580 10,72799729 690,00681270 70
6° 7° 1°

0,33684083 10,33544193 692,00833594 10
3° 5° 2°

0,35600542 10,75497758 704,00644856 g0
8° 8° 9°

0,33461540 10,26102225 692,50865060 40
1° 2° 3°

0,35826008 10,86820043 700,67329655 0
9° 9° 7° i

0,33805495 10,28066005 699,00842531 o
5° 3° 5° 3

0,34905685 10,57193925 702,00714637 o
7° 6° g° 0

0,33691532 10,32527376 693,00835265 20
4° 4° 4°

0,34000066 10,40380583 694,17469815

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 3, pois é a manobra mais préxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.2.

05 -7 ! . - !

= e Xi E e i
E 4 - Jl : : : ) ‘i
] - f ! ! 1 |
é 700" : | | x*: |
g L ] |
= BRRE '
E: T : : y

B95 -~ : : ! :
= ' e e '
B LT Tt %

ezl o
690 - - 10
0.36
0.34 Variagao de Velocidade [km/s]

Erro de Posicionamento [rad]

Fig. 7.2 — Distribuicdo de solucdes para o satélite 1 do 7° Exemplo.

Consideramos agora que o satélite 3 estd em visibilidade (&,= 0). Portanto, os

satélites apresentam os seguintes elementos orbitais (a em km e &ngulos em radianos):
Satélite 1:

a, = 6602,68166455 Q = 0,00000000 u, = 1,58963713

e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 1,58963713

I, = 0,00000000 M, = 1,58963713 0, = 1,58963713
Satélite 2:

a, = 6603,00255150 Q, = 0,00000000 u, = 4,01431785

e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 4,01431785

0,00000000 M, =  4,01431785 0, = 401431785



Satélite 3:

a, = 6600,06425822 Q = 0,00000000
e, = 0,00000000 w; = 0,00000000
I, = 0,00000000 M, = 0,00000000

Satélite 2

Satélite 3 @

" Satélite 1

u, = 0,00000000
f, = 0,00000000
0, = 0,00000000

Erro em posicao:
06, =-0,50475797

00, = 0,33028562
00, = 0,17447235
06 = 0,33650531

Fig. 7.3 — Posicionamento dos Satélites do 7° Exemplo Para 6, =0.

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 3, obtemos:

Manobra 1: &, = @,gmina =6603,139 km
a = 3836,12484479 a, = 0,00000000
e = 0,83004830 a, = 0,32266300
o = 3,30200731 Av, = 5,09095579
Manobra 2: ay,, =101a,,,., =6603,364 km
a = 3826,86320493 a, = 0,00000000
e = 0,83173989 a, = 0,31662966
o = 3,30024800 Av, = 5,09516610

Av, = 5,08619019
Av = 10,17714598
t = 700,00883294
Av, = 5,09003430
Av = 10,18520040

—
1

689,50907369



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

Manobra 4: ag, =103a

S
I

3825,17028668
0,83404175

3,30003240

3834,44440247
0,82941519
3,30253665

a,
a,

Av,

nominal
oy
a,

Av,

=6603,589 km

Manobra 5: a,, =104a,,,.. =6602,689 km

S
I

Manobra 6: ag,, =105a

S
I

Manobra 7: ag,, =106a

S
I

3829,88368792
0,83049051
3,30110282

3815,14917191
0,83833941
3,29718767

3827,21962733
0,83512761
3,30090846

a,
a,

Av,

nominal
oy
a,

Av,

nominal
a,
a,

Av,

=6603,814 km

=6602,464 km

0,00000000
0,31629987
5,12293484

0,00000000
0,32115826
5,07906454

0,00000000
0,31847680
5,08437887

0,00000000
0,31043740
5,16129869

0,00000000
0,31814957
5,14178790

AV,

AV

Av,

AV

AV,

AV

AV,

AV

Av,

AV

5,111850613
10,24144097
694,00870134

5,07359455
10,15265909
695,00908079

5,08029951
10,16467838
691,00913585

5,15545934
10,31675803
690,00846706

5,13806495
10,27985285
701,00835369



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3825,21757825 a, = 0,00000000 Av, = 5,14488541

e =  0,83610450 a, = 031672574 Av = 10,29593953

o = 3,30035358 Av, = 5,15105412 t = 700,00830498
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3816,53545502 o, = 0,00000000 Av, = 5,16073100

e = 0,83834103 a, = 0,31171494 Av = 10,32484624

o = 3,29766762 Av, = 5,16411524 t = 693,00835917

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66,,, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.2:

TABELA 7.2 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 3 do 7° Exemplo.

o0 Av Tempo Classificacéo

1 0,22015032 10,17714598 700,00883294 30
1° 3° 8°

9 0,22015093 10,18520040 689,50907369 40
60 40 10

3 0,22015067 10,24144097 694,00870134 5o
3° 5° 5°

4 0,22015061 10,15265909 695,00908079 10
2° 1° 6°

5 0,22015084 10,16467838 691,00913585 20
40 20 30

5 0,22015089 10,31675803 690,00846706 90
5° 8° 2°

7 0,22227738 10,27985285 701,00835369 60
8° 6° 9°

8 0,22244212 10,29593953 700,00830498 70
9° 7° 7°

0,22029154 10,32484624 693,00835917 o
9 70 90 40 2
B 0,22015062 10,17166849 694,84232914

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 4, pois é a manobra mais préxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.4.

Tempo Gasto na Wanobra [5]

WVaragio de Velocidade [lan/s)

b

1015 022

Frro de Posicionamento [rad)

Fig. 7.4 — Distribuicdo de solucdes para o satélite 3 do 7° Exemplo.

Consideramos agora que o satélite 2 esta em visibilidade (8,= 0). Portanto, os

satélites apresentam os seguintes elementos orbitais (a em km e angulos em radianos):

Satélite 1:
a, = 6602,21625640
e, = 0,00000000
i, = 0,00000000
Satélite 2:
a, = 6602,58961263
e, = 0,00000000
i, = 0,00000000

0,00000000
0,00000000
3,85985488

0,00000000
0,00000000
0,00000000

3,85985488
3,85985488
3,85985488

0,00000000
0,00000000
0,00000000



Satélite 3:

a, = 6603,38291626 Q = 0,00000000
e, = 0,00000000 w; = 0,00000000
I, = 0,00000000 M, = 1,77198512

| Satélite 1

Satélite 2 @

~ Satélite 3

u, = 1,77198512
f, = 1,77198512
0, = 1,77198512

Erro em posicao:

06, = 0,32893532
06, =-0,32240998
00, =-0,00652534
60 = 0,21929022

Fig. 7.5 — Posicionamento dos satélites do 7° Exemplo para 6, =0.

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 2, obtemos:

Manobra 1: &, = 8mina =00603,139 km
a = 3834,95155015 a, = 0,00000000
e = 0,83134089 a, = 0,32174389
o = 3,30252065 Av, = 5,10210896
Manobra 2: ay,, =101a,,,., =6603,364 km
a = 3825,51822000 o, = 0,00000000
e = 0,83264441 o, = 0,31547071
o = 3,29940768 Av, = 5,10076627

Av,= 510125764
Av = 10,20336660
t = 701,00868192
Av,= 509956179
Av = 10,20032806
t = 689,00901987



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

= 3835,18660454 a, = 0,00000000 Av, = 5,06978779

= 0,82894362 a, = 0,32113442 Av = 10,14007899

= 3,30219355 Av, = 5,07029120 t = 694,02625291
Manobra 4: ag,, =103a,,,,, =6603,589 km

= 3835,95935068 «, =  0,00000000 Av, =  5,08732631

= 0,83020915 a, = 0,32198932 Av = 10,17620167

= 3,30268997 Av, = 5,08887536 t = 699,00886331

Manobra 5: a,, =104a,,,.. =6602,689 km

= 3833,29941456 a, = 0,00000000 Av, = 5,07153032

= 0,82932978 a, = 0,31997077 Av = 10,14321498

o = 3,30158837 Av, = 5,07168466 t = 69212284117
Manobra 6: ag,, =105a,,,.a =6603,814 km

= 3821,68794039 a, = 0,00000000 Av, = 5,12891928

= 0,83542744 a, = 0,31360185 Av = 10,25974301

o = 3,29851782 Av, = 5,13082373 t = 691,00872271
Manobra 7: ag,, =106a,,,, =6602,464 km

= 3837,51373217 a, = 0,00000000 Av, = 5,07887921

= 0,82921969 a, = 0,32298587 Av = 10,15756374

o = 3,30307264 Av, = 5,07868453 t = 699,01876685



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3812,75571512 a, = 0,00000000 Av, = 5,21799880

e = 0,84326871 a, = 0,30952215 Av = 10,43825030

o = 3,29649457 Av, = 5,22025150 t = 70000771074
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3834,50959091 «, =  0,00000000 Av, =  5,06883539

e = 0,82889581 a, = 0,32077403 Av = 10,13712648

o = 3,30194322 Av, = 5,06829109 t = 693,00919828

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66,,, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.3:

TABELA 7.3 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 2 do 7° Exemplo.

00 Av Tempo Classificacéo
012120877 10,20336660 701,00868192 )
1 80 70 90 8
011597855 10,20032806 689,00901987 )
2 30 6° 10 4
011613818 10,14007899 694.02625291 )
3 40 20 50 3
011947652 10.17620167 699.00886331 :
4 70 50 6° 6
011542095 10.14321498 692.12284117 :
5 10 30 30 1
011879299 10.25974301 691.00872271 )
6 50 80 20 /
0.11881992 10.15756374 699.01876685 5
7 6° 40 70 5
012857145 10.43825030 700.00771074 5
8 90 90 80 9
011558068 1013712648 693,00919828 ]
9 20 10 40 2
B 0,22015062 10,17166849 694,84232914

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 5, pois é a manobra mais préxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.6.
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Fig. 7.6 — Distribuicdo de solugdes para o satélite 2 do 7° Exemplo.

A comparacéo entre os resultados obtidos por meio da aplicacdo da metodologia de
otimizacdo multiobjetivo desenvolvida neste trabalho (Critério da Menor Perda) e os
resultados obtidos por meio da aplicagcdo de manobras nominais (onde manobra-se cada
satélite de forma a atingir a orbita nominal), pode ser vista nas Figuras 7.7 a 7.9. A
Figura 7.7 compara o erro de posicdo 66, ap0s manobrar os trés satélites da
constelacdo, gerado pelas metodologias multiobjetivo e nominal. A Figura 7.8 compara
a soma da variacdo de velocidade necessaria Av para manobrar os satélites da
constelacdo, obtida por meio das metodologias multiobjetivo e nominal. A Figura 7.9
compara a soma do tempo gasto At para manobrar os satélites da constelacdo, obtido

por meio das metodologias multiobjetivo e nominal.

Nas Figuras 7.7 a 7.9 podemos verificar que a metodologia multiobjetivo exigiu
uma variacdo de velocidade praticamente igual, ou muito pouco maior, que a
metodologia nominal, porém, o erro de posi¢do obtido pela metodologia multiobjetivo

foi significativamente menor do que o erro obtido pela metodologia nominal. O tempo



gasto para manobrar os satélites também foi menor quando aplicamos a metodologia

multiobjetivo.

Portanto, para um pequeno aumento da variacdo de velocidade necesséria, da ordem
de 0,09 %, obtivemos uma melhora significativa no erro de posicéo, da ordem de 5 %, e
do tempo gasto nas manobras, da ordem de 1 %. Esta melhora nestes parametros pode
ser decisiva para determinadas missdes onde, por exemplo, necessitamos de precisdo no

posicionamento entre os satélites da constelacao.

Erro de 0,125
Posicao
0,12
0,115
011
B Multi-Objetivo 0,11542095
| Nominal 012120877 ¢

00y onmma. € 9,01453159 % maior que 56,11 osETivo

Fig. 7.7 — Comparacdo entre 96,11 oservo € 9@nommar 90 7° Exemplo.

Variagdode 30,641
Velocidade
30,62 1
30,61
30,58-
E Multi-Objetivo 30,631316
5
@ Nominal 30,60291054

NV yoim-oservo € 0,09281947 % maior que AV yoymaL

Fig. 7.8 — Comparag&o entre AV, 11 oservo € AVnomnar 40 7° Exemplo.



Tempo 2120+
21001 /
20801

2060-

E Multi-Objetivo 2079,140258
@ Nominal 2101,026146

g

Atyoma. € 1,05264126 % maior que Aty 11_ogserivo

Fig. 7.9 — Comparag&o entre At,,, 1 oserivo € Atnomma @0 7° Exemplo.

Exemplo 8: Manutencdo orbital de uma constelacdo de satélites composta por trés
satélites em Orbita baixa (altitude de 225 km), com érbitas nominais circulares e

equatoriais. Assim, os elementos orbitais nominais dos satélites sdo dados por:

e = 0,00000000 a = 6603,13900000 km
| = 6603,13900000 km = 0,00000000 rad
©w = 0,00000000 rad Q = 0,00000000 rad

Consideramos que no instante inicial (t = 0) o satelite 1 estd em visibilidade (&, = 0)

e os satélites apresentam os elementos orbitais nominais, mostrados abaixo (a em km e

angulos em radianos):

Satélite 1:
a, = 6603,13900000 Q = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 0,00000000
i, = 0,00000000 M, = 0,00000000 0, = 0,00000000



Satélite 2:

a, = 6603,13900000 Q, = 0,00000000 u, = 2,09439510

e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 2,09439510

I, = 0,00000000 M, = 2,09439510 6, = 2,09439510
Satélite 3:

a, = 6603,13900000 Q = 0,00000000 u, = 4,18879020

e, = 0,00000000 w; = 0,00000000 f, = 4,18879020

I, = 0,00000000 M, = 4,18879020 6, = 4,18879020

y Satélite 3

Erro em posicao:

00, =0
Satelite 1 @ 560,=0
560, =0
00 =0

" Satélite 2

Fig. 7.10 — Posicionamento dos satélites do 8° Exemploparat=0e 6, =0,

Como a, = a, = 8; = &, © 00 =0, somente serd necessario corrigir as orbitas
dos satélites quando o efeito do arrasto atmosférico baixar as 6rbitas para um valor
abaixo de 6602,239 km (limite inferior da tolerancia do semi-eixo maior adotado neste
exemplo), e isto ird ocorrer quando t = 5337,4941 s. E neste caso, o satélite 1 estd em

visibilidade (6, =0) e os satélites apresentam os seguintes elementos orbitais:

Satélite 1:
a, = 6601,93044509 Q = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 0,00000000
i, = 0,00000000 M, = 0,00000000 6, = 0,00000000



Satélite 2:

a, = 6601,93044509 Q, = 0,00000000 u, = 2,09439522

e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 2,09439522

I, = 0,00000000 M, = 2,09439522 6, = 2,09439522
Satélite 3:

a, = 6601,93044509 Q = 0,00000000 u, = 4,18879042

e, = 0,00000000 w; = 0,00000000 f, = 4,18879042

i, =  0,00000000 M, =  4,18879042 6, = 418879042

y Satélite 3

Erro em posicao:

06, =0
Satélite 1@ 560,=0
560, =0
00 =0

" Satélite 2

Fig. 7.11 — Posicionamento dos satélites do 8° Exemplo para t = 5337,4941se 6, =0.

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 1, obtemos:

Manobra 1: &, = @,gmina =0603,139 km
a = 3813,50753965 a, = 0,00000000 Av, = 5,21687909
e = 0,84297654 a, = 0,31026731 Av = 10,43563617
o = 3,29684376 Av, = 5,21875708 t = 701,00770076
Manobra 2: ay,, =101a,,,., =6603,364 km
a = 3838,94341245 o, = 0,00000000 Av, = 5,08329147
e = 0,82943908 a, = 0,32402131 Av = 10,16880281
o = 3,30375052 Av, = 5,08551134 t = 702,00882124



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

nominal

= 3832,39271231 a, = 0,00000000 Av, = 5,07469775

= 0,82972598 a, = 0,31955911 Av = 10,15092314

o = 3,30147425 Av, = 5,07622539 t = 692,00916737
Manobra 4: ag,, =103a,,,,, =6603,589 km

= 3826,99885076 o, = 0,00000000 Av, = 5,14333171

= 0,83567624 a, = 0,31755317 Av = 10,28923606

o = 3,30053543 Av, = 5,14590435 t = 701,10831091

Manobra 5: ag,, =1044a,,,.. =06602,689 km

= 3832,00577843 a, = 0,00000000 Av, = 5,07884105

= 0,83006536 a, =  0,31945210 Av = 10,15886021

o = 3,30139725 Av, = 5,08001916 t = 69250914418
Manobra 6: ag,, =105a,,,.a =6603,814 km

= 3836,77670075 a, = 0,00000000 Av, = 5,10553678

= 0,83146479 a, = 0,32305907 Av = 10,21398945

o = 3,30331350 Av, = 5,10845267 t = 704,45390971
Manobra 7: ag,, =106a,,,, =6602,464 km

= 3836,67153417 «, =  0,00000000 Av, =  5,08212886

= 0,82958744 a, = 0,32264886 Av = 10,16508475

o = 3,30297203 Av, = 5,08295589 t = 699,00894038



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3834,28236173 a, = 0,00000000 Av, = 5,10822185

e =  0,83205939 a, = 032145327 Av = 10,21971060

o = 3,30253352 Av, = 5,11148875 t = 702,00859016
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3834,83954066 o, = 0,00000000 Av, = 5,07022139

e = 0,82894987 a, = 0,32116555 Av = 10,14092168

o = 3,30220747 Av, = 5,07070029 t = 694,00916232

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66,,, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.4:

TABELA 7.4 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 1 do 8° Exemplo.

00 Av Tempo Classificacéo
0,34398092 10,43563617 701,00770076 )
1 90 90 50 9
033559710 10,16880281 702.00882124 )
2 50 50 80 5
033072576 10.15092314 692.00016737 )
3 10 20 10 1
033920262 10,28923606 701,10831091 :
4 80 80 6° 8
033118940 10,15886021 692.50914418 :
5 20 30 20 2
033815711 10,21398945 704.45390971 )
6 70 6° 90 /
033415824 10.16508475 699.00894038 5
! 40 40 40 4
0.33730895 10,21971060 702.00859016 5
8 &° 70 70 6
033122408 10,14092168 694.00916232 ]
9 30 10 30 3
B 0,33122408 10,14092168 694,00916232

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 3, pois € a manobra mais proxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.12.
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Fig. 7.12 — Distribuicdo de solucGes para o satélite 1 do 8° Exemplo.

Consideramos agora que t = 7115,9325 s e que o satélite 3 esta em visibilidade

(6,=0). Portanto, os satélites apresentam os seguintes elementos orbitais (a em km e

angulos em radianos):

Satélite 1:
a, = 6602,68166455 Q =
e, = 0,00000000 @, =
i, = 0,00000000 M, =
Satélite 2:
a, = 6601,36490371 Q, =
e, = 0,00000000 ®, =
I, = 0,00000000 M, =

0,00000000
0,00000000
1,59913823

0,00000000
0,00000000
4,18996899

1,59913823
1,59913823
1,59913823

4,18996899
4,18996899
4,18996899



Satélite 3:

a, = 6601,36490371 Q = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 w; = 0,00000000 f, = 0,00000000
I, = 0,00000000 M, = 0,00000000 0, = 0,00000000

Satélite 2

Erro em posicao:
06, = 0,49643566
Satélite 3 @ 56, =-0,00117879
00, =-0,49525687

66 = 0,33095711

" Satélite 1

Fig. 7.13 — Posicionamento dos satélites do 8° Exemplo para t =7115,9325s 6, =0.

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 3, obtemos:

Manobra 1: &, = @,gmina =6603,139 km
a = 3820,10647821 a, = 0,00000000 Av, = 5,18471129
e = 0,83967098 a, = 0,31407952 Av = 10,37217642
o = 3,29880702 Av, = 5,18746513 t = 70220795943
Manobra 2: ay,, =101a,,,., =6603,364 km
a = 3838,33164219 a, = 0,00000000 Av, = 5,08465522
e = 0,82962949 a, = 0,32377260 Av = 10,17237866
o = 3,30368228 Av, = 5,08772344 t = 701,80880615



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

= 3820,02868970 a, = 0,00000000 Av, = 5,14121992

= 0,83647339 a, = 0,31319606 Av = 10,28484948

= 3,29834695 Av, = 5,14362956 t = 692,32301320
Manobra 4: ag,, =103a,,,,, =6603,589 km

= 3831,09118064 o, = 0,00000000 Av, = 5,11325343

= 0,83285319 a, = 0,31967378 Av = 10,22995622

o = 3,30165542 Av, = 5,11670279 t = 699,50860888
Manobra 5: a,, =104a,,,.. =6602,689 km

= 3829,89510389 a, = 0,00000000 Av, = 5,08686497

= 0,83097526 a, = 0,31838899 Av = 10,17578723

o = 3,30092382 Av, = 5,08892226 t = 692,00905341
Manobra 6: ag,, =105a,,,.a =6603,814 km

= 3801,74263575 a, = 0,00000000 Av, = 5,29640678

= 0,85048278 a, = 0,30380557 Av = 10,59662285

o = 3,29372503 Av, = 5,30021607 t = 704,00701406
Manobra 7: ag,, =106a,,,, =6602,464 km

= 3821,94279967 «, =  0,00000000 Av, =  5,16020980

= 0,83753216 a, = 0,31491770 Av = 10,32212647

o = 3,29916105 Av, = 5,16191667 t = 699,00822263



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3827,14559359 a, = 0,00000000 Av, = 5,14915144

e = 0,83613392 a, = 0,31780477 Av = 10,30244922

o = 3,30076197 Av, = 5,15329778 t = 702,80820995
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3821,52887093 «, =  0,00000000 Av, =  5,12499898

e = 0,83498276 a, = 0,31391678 Av = 10,25135796

o = 3,29863995 Av, = 5,12635898 t = 690,50874504

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66,,, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.5:

TABELA 7.5 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 3 do 8° Exemplo.

00 Av Tempo Classificacéo
0.34323784 1037217642 702.20795943 -
1 80 80 70 8
0.33646255 1017237866 701.80880615 -
2 40 10 6° 4
0.33606968 1028484948 692.32301320 -
3 30 50 30 5
0.33739004 1022995622 699 50860888 )
4 50 30 50 3
033236134 1017578723 692,00905341 )
5 10 20 20 1
0.35149893 10.59662285 704,00701406 5
6 90 g0 90 9
0.34016808 1032212647 699,00822263 )
7 &° 70 40 6
034122538 1030244922 70280820995 5
8 70 6° 80 /
0.33416546 10.25135796 690.50874504 5
9 20 40 10 2
B 0,33432978 10,19984128 694, 77553487

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 5, pois é a manobra mais préxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.14.
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Fig. 7.14 — Distribuicdo de solucGes para o satélite 3 do 8° Exemplo.

Consideramos agora que t = 8893,1298 s e que o satélite 2 esta em visibilidade
(6,= 0). Portanto, os satelites apresentam os seguintes elementos orbitais (a em km e

angulos em radianos):

Satélite 1:
a, = 6602,25313837 Q = 0,00000000 u, = 3,69287951
e, = 0,00000000 w, = 0,00000000 f, = 3,69287951
i, = 0,00000000 M, = 3,69287951 6, = 3,69287951
Satélite 2:
a, = 6600,67050929 Q, = 0,00000000 u, = 0,00000000
e, = 0,00000000 ®, = 0,00000000 f, = 0,00000000

0,00000000 M, = 0,00000000 6, = 0,00000000



Satélite 3:

a, = 6602,43722227 Q = 0,00000000 u, = 1,59657315
e, = 0,00000000 w; = 0,00000000 f, = 1,59657315
I, = 0,00000000 M, = 1,59657315 0, = 1,59657315

| Satélite 1

Erro em posicao:
06, = 0,32893532
Satélite 2 @ 56, = -0,32240998
00, =-0,00652534

06 = 0,21929022

~ Satélite 3
Fig. 7.15 — Posicionamento dos satélites do 8° Exemplo para t =8893,1298se 6, =0.

Calculando um conjunto de manobras para o satélite 2, obtemos:

Manobra 1: &, = 8mina =00603,139 km
a = 3772,37771504 a, = 0,00000000 Av, = 5,45244845
e = 0,86553757 a, = 0,28660698 Av = 10,90875480
o = 3,28511293 Av, = 5,45630635 t = 700,50599655
Manobra 2: ay,, =101a,,,., =6603,364 km
a = 3823,66473495 o, = 0,00000000 Av, = 5,13570169
e = 0,83557977 o, = 0,31551319 Av = 10,27556023
o = 3,29961906 Av, = 5,13985854 t = 69580850117



Manobra 3: a,, =102a,,,.. =6602,914 km

nominal

= 3798,81533139 a, = 0,00000000 Av, = 5,25620504

= 0,84792405 a, = 0,30174007 Av = 10,51590970

= 3,29267829 Av, = 5,25970466 t = 692,00758398
Manobra 4: ag,, =103a,,,,, =6603,589 km

= 3813,45483938 «, =  0,00000000 Av, = 5,20596206

= 0,84224231 a, = 0,31022451 Av = 10,41646132

= 3,29699006 Av, = 5,21049926 t = 699,00782878
Manobra 5: a,, =104a,,,.. =6602,689 km

= 3815,40470459 a, = 0,00000000 Av, = 5,18148166

= 0,84007344 a, = 0,31119727 Av = 10,36610269

= 3,29739101 Av, = 5,18462103 t = 696,00810762
Manobra 6: ag,, =105a,,,.a =6603,814 km

= 3822,87235742 a, = 0,00000000 Av, = 5,17694575

= 0,83877470 a, = 0,31574627 Av = 10,35876729

o = 3,29977568 Av, = 5,18182154 t = 704,10794359
Manobra 7: ag,, =106a,,,, =6602,464 km

= 3834,51473078 a, = 0,00000000 Av, = 5,07619412

= 0,82946812 a, = 0,32133497 Av = 10,15517129

o = 3,30244565 Av, = 5,07897717 t = 69550905470



Manobra 8: ag,, =107 a,,,a =6604,039 km

nominal

a = 3832,27494773 a, = 0,00000000 Av, = 5,11452757

e = 0,83282349 a, = 0,32054161 Av = 10,23427641

o = 3,30220482 Av, = 5,11974884 t = 701,50853489
Manobra 9: ay,, =0,996a,,,., =6602,239 km

a = 3831,52178764 o, = 0,00000000 Av, = 5,07905494

e = 0,83010164 a, = 0,31947391 Av = 10,16054631

o = 3,30149199 Av, = 5,08149137 t = 69250911115

Aplicando o Critério da Menor Perda para selecionar a melhor manobra, utilizando

medidas normalizadas com 66,,, =0,7rad, 4v,, =11km/s e T , =1000s no calculo

do baricentro e das distancias, obtemos a Tabela 7.6:

TABELA 7.6 — Escolha da Melhor Manobra Para o Satélite 2 do 8° Exemplo.

00 Av Tempo Classificacéo

1 0,02871318 10,90875480 700,50599655 90
9° 9° 7°

2 0,00575679 10,27556023 695,80850117 10
3° 4° 4°

3 0,01195674 10,51590970 692,00758398 g0
7° 8° 1°

4 0,01179272 10,41646132 699,00782878 60
6° 7° 6°

5 0,00879068 10,36610269 696,00810762 30
5° 6° 5°

6 0,01514568 10,35876729 704,10794359 o
g° 50 9° !

7 0,00164066 10,15517129 695,50905470 o
20 10 3° °

8 0,00687667 10,23427641 701,50853489 o
40 3° g 2

9 0,0012963 10,16054631 692,50911115 40
1° 2° 2°

B 0,00496478 10,27720910 693,34191661

® \/értice

® Manobra escolhida

® Baricentro




Portanto, selecionamos a manobra 2, pois é a manobra mais préxima do baricentro,

como pode ser visto na Figura 7.16.
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Fig. 7.16 — Distribuicdo de solucGes para o satélite 2 do 8° Exemplo.

Assim como no exemplo anterior, a comparagdo entre os resutados obtidos por
meio da aplicacdo da metodologia de otimizacdo multiobjetivo desenvolvida neste
trabalho (Critério da Menor Perda) e os resultados obtidos por meio da aplicacdo de
manobras nominais, pode ser vista nas Figuras 7.17 a 7.19. A Figura 7.17 compara 0
erro de posicdo o6, apds manobrar os trés satélites da constelacdo, gerado pelas
metodologias multiobjetivo e nominal. A Figura 7.18 compara a soma da variacdo de
velocidade necessaria Av para manobrar os satélites da constelacdo, obtida por meio
das metodologias multiobjetivo e nominal. A Figura 7.19 compara a soma do tempo
gasto At para manobrar os satélites da constelacdo, obtido por meio das metodologias

multiobjetivo e nominal.

Nas Figuras 7.17 a 7.19 podemos verificar que a metodologia multiobjetivo
apresentou melhores resultados. O erro de posicdo obtido pela metodologia
multiobjetivo foi expressivamente menor do que o erro obtido pela metodologia

nominal. A variacdo de velocidade necessaria e o0 tempo gasto para manobrar os



satelites também foram menores quando aplicamos a metodologia multiobjetivo.

Portanto, a aplicacdo da metodologia multiobjetivo gerou resultados claramente
superiores aos resultados gerados pela aplicacdo da metodologia nominal, pois com a
aplicacdo da metodologia multiobjetivo foi possivel obter resultados melhores com
relagdo aos trés objetivos simultaneamente. Em uma aplicagéo real, a economia obtida
com a aplicacdo desta metodologia pode ser extremamente relevante, como mostrou

este exemplo.

Errode 0,031
Posicéo
0,021
0,011
0 i
O Multi-Objetivo 0,00575679
@ Nominal 0,02871318

0Oy ommaL € 398,77066907 % maior que 56y, 11 osErvo

Fig. 7.17 — Comparacdo entre 06y, 11 oservo € 99nommna. 90 8° Exemplo.

Variacdode 321
Velocidade
311
30+
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CAPITULO 8
CONCLUSOES E COMENTARIOS FINAIS

8.1 - CONCLUSOES

Neste trabalho, o problema da manutencdo orbital de constelacdes simétricas de
satelites foi abordado como um problema de otimizagdo multiobjetivo. Consideramos
como exemplo, uma constelacdo composta por n = 3 satélites. Entretanto, o método de
otimizagdo multiobjetivo e o programa para controle da constelagdo desenvolvidos
permitem facilmente considerar mais satélites; porém o problema para n = 3 ¢
conceitualmente idéntico ao problema para n > 3; mas, neste caso, teriamos um esforco

computacional maior. Por isso, optamos por considerar apenas n = 3.

Para as Orbitas dos satélites dos exemplos, consideramos Orbitas equatoriais e
circulares, mas o programa desenvolvido permite a utilizacdo de Orbitas elipticas e/ou
inclinadas. Neste caso devemos alterar o procedimento de célculo para os erros de

posicdo 56,, 56,, 66, e 50 (Equacdes 6.1 a 6.7). Este procedimento é especifico para

cada tipo de constelacdo, devendo ser definido conforme a geometria da constelacéo,
namero de satélites, missdo executada pela constelacdo, tipo de cobertura e etc. Neste
trabalho consideramos o vinculo de posicdo mais simples possivel para facilitar a
visualizagdo, j& que a forma de calcular o erro de posicionamento 66 néo € o enfoque

principal do trabalho.

Durante o desenvolvimento do trabalho percebemos que o enfoque principal seria a
otimizacdo multiobjetivo e este poderia ter varios niveis de complexidade. Inicialmente,
esperavamos poder implementar um programa capaz além de minimizar o consumo de
combustivel, minimizar o tempo gasto nas manobras € o erro de posicionamento, e
ainda, otimizar outros parametros tais como: intersecdo de janelas de visibilidade,
disponibilidade e custo de operacdo do centro de controle, disponibilidade e custo de
operacdo da estacdo de rastreamento, necessidade do uso de mais uma estacédo, entre
outros. Mas todos estes parametros a otimizar tornavam o problema muito complexo.

Era possivel otimizar o problema considerando apenas um parametro, ou objetivo, de



cada vez. Mas quando consideramos esses parametros simultaneamente surgem
acoplamentos que fazem com que alguns objetivos da otimizacdo sejam conflitantes.
Isto torna a solucdo muito dificil, se ndo impossivel, usando métodos de otimizacéo
classicos, como foi mostrado nos capitulos anteriores. Dessa forma, iniciamos a busca
por uma metodologia multiobjetivo capaz de ser aplicada ao problema. Porém, néo foi
possivel encontrar na literatura nenhuma metodologia que atendesse igualmente todos
0s objetivos da otimizacdo. As metodologias encontradas geralmente iniciavam o
problema com uma abordagem multiobjetivo mas acabavam reduzindo o problema ao
caso mono-objetivo por meio de simplificacbes ou fatores de influéncia. Ou entéo,
quando realmente a abordagem era multiobjetivo, a solugdo encontrada ndo era unica,
mas sim, um conjunto de solucBes candidatas a solucdo Otima, e neste caso, para a
escolha da solucdo 6tima deviamos utilizar outros critérios, muitas vezes externos ao
problema. A melhor metodologia existente na literatura, que baseia-se no Critério de
Pareto de 1909, apresenta essa deficiéncia como foi mostrado no Capitulo 5. Até hoje,
varios autores utilizam o Critério de Pareto com pequenas variagdes. Portanto, ao que
parece, ndo existe na literatura revisada nenhum método capaz de realizar, realmente, a
otimizagcdo multiobjetivo considerando igualmente todos os objetivos do problema.
Assim, tivemos que tentar de alguma forma, criar uma metodologia que conseguisse
pelo menos considerar igualmente todos os objetivos. Essa metodologia baseia-se no
qgue chamamos de Critério da Menor Perda, como foi mostrado no Capitulo 6. Usando
esse critério, foi possivel considerar igualmente objetivos conflitantes e obter uma
solucdo Unica para o problema, o que para aplicaces em Engenharia é interessante.
Consideramos nos exemplos apresentados neste trabalho apenas trés objetivos, mas o
Critério da Menor Perda permite que sejam considerados quantos objetivos forem

necessarios.

O problema da manutencao orbital de uma constelacdo de satélites certamente pode
ser formulado como um problema multiobjetivo com mais de trés objetivos a otimizar.
Consideramos apenas trés pois, caso contrario, a implementacdo do programa
desenvolvido para a solugdo do problema se tornaria ainda mais complexa. Entretanto, o

problema para trés objetivos é conceitualmente igual ao problema com mais de trés



objetivos e sua implementacdo pode ser facilmente realizada. Por isso, optamos por
considerar apenas a minimizacdo do consumo de combustivel, do tempo gasto nas

manobras e do erro de posicionamento.

O programa desenvolvido foi testado e comprovou-se que ele é capaz de gerar
solucBes confiaveis. Ele foi desenvolvido em modulos de forma a poder ser ampliado
considerando um maior numero de satélites e/ou outras configuracdes geométricas da

constelacdo conforme a necessidade.
8.2 - SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS
Como sugestdes para trabalhos futuros podemos citar as seguintes possibilidades.

O programa de manutencdo orbital para o controle de uma constelacdo de satélites
implementado neste trabalho foi desenvolvido com fins unicamente académicos para
poder testar a metodologia de otimizacdo multiobjetivo, baseada no Critério da Menor
Perda desenvolvida neste trabalho, aplicada ao problema multiobjetivo da manutencao
orbital de uma constelagdo de satélites. Portanto, foram feitas simplificacbes no
desenvolvimento do programa, porém todas em componentes ou sub-rotinas nédo
relacionadas diretamente com a otimizacdo multiobjetivo, como as sub-rotinas de
propagacao de Orbita e célculo do arrasto atmosférico mencionadas no Capitulo 3. Para
os testes realizados neste trabalho, a precisdo obtida nestas sub-rotinas foi adequada.
Entretanto, para aplicacdes praticas seria interessante utilizar sub-rotinas mais precisas.
Assim, sugerimos a implementacao dessas sub-rotinas e a integracdo delas no programa

“Constellation”.

Outra possibilidade para trabalhos futuros seria considerar configuracfes de
constelacBes ja existentes, como por exemplo as constelagbes INMARSAT,
GLOBALSTAR e NAVSTAR/GPS, e comparar os resultados obtidos pelo programa
“Constellation” com dados reais quanto a gasto de combustivel, tempo gasto com
manobras e precisdo das manobras para essas constelagfes. Essa comparagdo permitiria
avaliar o desempenho do programa desenvolvido em aplicagOes reais, mas para isto, a

sugestdo anterior ja deve ter sido implementada.



O programa “Constellation” foi desenvolvido em moédulos, como mostrado na
Figura 3.9, de forma a ser possivel a substituicdo de cada um deles, se isto for
necessario, por versdes mais precisas ou mais rapidas, ou ainda por uma nova versao
que utiliza diferentes modelagens. Assim, sugerimos o0 desenvolvimento e

implementacao dessas novas versoes, aplicadas a missdes reais dentro e fora do INPE.

Quanto ao Critério da Menor Perda desenvolvido neste trabalho podemos citar a
seguinte possibilidade: da mesma forma que o Critério de Pareto foi desenvolvido para
aplicacdes em Economia e hoje € utilizado em outras areas, sugerimos a aplica¢do do
Critério da Menor Perda também em outras &reas do conhecimento humano além da
Astronautica como a Economia e a Biologia, de forma a poder testar a utilidade deste
critério. Isto € possivel devido ao carater geral deste critério aplicado a otimizagdo

multiobjetivo.
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