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Resumo/Notas

Uma estrutura de "software" de aplicagao com caracte
risticas de modularidade e flexibilidade para o controle de missoes
espaciais que envolvam sateélites artificiais € apresentada. A fle
xibilidade resulta do fato de que os subsistemas podem ser invoca
dos quase zndependentemente de qualquer sequencia. A estruturd mo
dular resulta do fato de que cada subsistema tem um numero minimo
de interfaces com cada outro subsistema. A estrutura modular fact
lita o desenvolvimento, as adaptagoes para novas missces e a imple
mentagac do "software” acima, com recursos computacionats minimos.
0 "software" e cZassificado quanto a carga computactonal em  dois
grupos. O primeiro, indicado para compu+a40res de grande porte, ca
racteriza-se por utilizar razoavel quantidade de memorta, precisao
de calculo e requerer processamento esparso. O segundo sugere a utt
lizagao de processamento distribuido em mznlcomputadores por reque
rer processamento intensivo e repetitivo, pouca memoria, pouca pre
eisao e bairos tempos de resposta. chuisztos de desem[ynho e de
qualidade bem como aspectos de implementagao sao abordados. Descre
ve-se um sumario dos principais eventos envolvidos no langamento e
manutengao de um satelite na orbita de servigo.
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ABSTRACT

A software structure with modularity and flexibility is
presented for artificial satellite space missions control applications.
System flexibility results from the fact that subsystems can be
invoked almost independently of any sequence. The modular structure
implies that each subsystem has a minimum number of interfaces with
each other subsystem. The modular structure makes easier the
developments, adaptations to new missions and the software
implementation with last computational resources. In terms of
computational load the software is classified in two groups. The first
one has the features of requiring large computers, reasonable memory
and accuracy capabilities and of being used sparcely. The second
suggests the use of distributed processing in minicomputers due to
the characteristics of intensive and repetitive processings, short
time-response, small memory and low precision. Performance and quality
requeriments as well as implementations aspects are described and
discussed. An overviwe of the principal events taking place in a
typical space missions 1< described.
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CAPITULO 1
INTRODUGAO

Para missoes espaciais, as operacoes de lancamento e ma
nutencao em uma dada configuracao de atitude e orbita requeremuma quan
tidade tal de calculos e de tomadas de decisoes (veja-se por exemplo
McCaskill et alii, 1972) que seria impossivel realiza-las semo auxilio
do computador. Por razoes de custo e qualificacao, um sistema que pos
sa ser adaptado e utilizado em missoes genericas € importante, embora
as necessidades computacionais variem consideravelmente com os objeti
vos da missao e decisoes de projeto. Na literatura tecnica disponivel
nao se encontram trabalhos com bom nivel de detalhes sobre recursos com
putacionais, suportes a missoes espaciais. Alguns trabalhos (Domb, 1975
McCaskill et alii, 1972; Velez, 1981; Wertz, 1978) fazem consideracoes
pouco detalhadas sobre estruturas computacionais para controle de sat§
lites.

0s objetivos deste trabalho sao caracterizar os recursos
computacionais, fase satelite e setor terrestre, para o controle de mis
soes espaciais, propor uma estrutura geral para o "software" de aplica
¢ao e fazer consideragoes gerais sobre a implementagao desse "software!

0s recursos computacionais adequados para o controle de
satélites podem ser caracterizados por requisitos. Neste trabalho, ado
tou-se a seguinte subdivisao desses requisitos: funcionais, que  indi
cam os objetivos de processamento; de desempenho, que indicam quao bem
0s requisitos funcionais devem ser realizados; qualitativos, que indi
cam caracteristicas de qualidade do sistema computacional; e de contor
no a solucao que, face aos vinculos existentes, impoem filosofias e
orientam o desenvolvimento do projeto. Um requisito funcional bem defi
nido e designado modo funcional, ou simplesmente modo. Um agrupamento
de modos e designado subsistema.



0s requisitos impoem um sistema computacional, que po
de ser dividido em sistema de aplicacao e sistema de apoio. Consideran
do-se uma escala de niveis de maquinas virtuais, o sistema de aplicacao
seria o Ultimo nivel. Os dados processados por esse sistema proveem ou
sao utilizados diretamente na aplicacao. 0 sistema de apoio consiste
em "hardware", compiladores e sistemas operacionais, 0s quais simulam
maquinas virtuais que dao suporte ao processamento de aplicacaoc. 0 sis
tema de aplicacao e normalmente desenvolvido para fins exclusivos, en
quanto o sistema de apoio o e para multipropositos, sendo geralmente
disponivel comercialmente.

0 perfil da missao, utilizado para ilustracao, e o perfil
tipico de missao espacial com controle ativo de orbita e atitude, ou
seja:

a) lancamento, consistindo nas atividades iniciais ate o fim do
voo propulsionando em uma oOrbita terrestre preliminar;

b) aquisicao, consistindo em manobras deorbita e atitude e testes
de verificacao;

c) operacao, consistindo nas atividades de acompanhamento e manu
tencao do satélite na atitude e orbita de servico.

As necessidades computacionais para as varias fases pos
suem caracteristicas distintas e, eventualmente, podem ser realizadas
por agencias diferentes. Neste trabalho foi dada enfase as fases de
aquisitéo e operagao, gque em conjunto poderiam ser denominadas fase sa
telite. Foi suposta a utilizacao de sistemas classicos de rastreamento
e transmissao de dados, ou seja, nao se considerou a utilizacao dos sis
temas TDRSS ("Tracking and Data Relay Satellite System") e GPS ("Global
Posiotining System").

No Capitulo 2 sao discutidos fundamentos de missao espa
cial controlada.



No Capitulo 3 sao apresentados requisitos de um siste
ma computacional, suporte de missao espacial.

No Capitulo 4 sao apresentados alguns aspectos do gigte
ma computacional de apoio.

No Capitulo 5 sao apresentadas as conclusoes finais.



CAPTTULO 2

FUNDAMENTOS DE MISSAQ ESPACIAL CONTROLADA

2.1 - INTRODUCAQ

Uma serie de operacoes tipicas para lancamento e manuten
cao de um satelite em orbita sao apresentadas de forma resumida neste
capitulo, com o intuito de facilitar o entendimento dos requisitos
funcionais apresentados no Capitulo 4.

0 perfil adotado e tipico de missoes com controle ativo
de orbita e atitude, ou seja:

a) lancamento, consistindo nas atividades iniciais ate o fim do
voo propulsionando em uma orbita terrestre preliminar;

b) aquisicao, consistindo em manobras de orbita e atitude, e tes
te de verificacao;

c) operacao, consistindo nas atividades de acompanhamento do sate
1ite na condicao normal de atividade.

2.2 - TRAJETORIA NOMINAL

A trajetoria nominal e estabelecida e armazenada emarqui
vos especiais, atraves da simulacao previa das operacoes planejadas
para a colocacao do veiculo de uma condicao inicial a uma final. Por
exemplo, da orbita de transferencia para orbita de servico, do  local
de lancamento para a condicao de servigco. Durante a missao, a trajeto
ria nominal de etapas posteriores pode eventualmetne ser atualizada.

A trajetoria nominal e definida atraves da resolucao de
complexos problemas de otimizacao de trajetorias e da utilizacao de con
dicoes estabelecidas por requisitos de engenharia. Por exemplo, para o
Tancamento de um satelite geoestacionario, sao descritas a seguir algu



mas dessas condicoes especiais, baseando-se em McCasckill et alii

(1972):

a)

e)

No Tancamento duas orbitas intermediarias sao estabelecidas.
Uma primeira, orbita de estacionamento, em que o satelite ain
da esta acoplado a um conjunto propulsor pertencente ao fogue
te. Uma segunda, orbita de transferencia, na qual o satelite
separa-se do propulsor e passa para uma fase de espera ate que
sejam ativados seus proprios motores, visando atingir a traje

toria de servico.

A trajetoria nominal ate a orbita de transferencia deve consi
derar os objetivos de simplificar as operacoes de controle e
aproveitar ao maximo a rotacao da terra. Normalmente, esta con
tida aproximadamente em um plano, com inclinacao igual ao Tocal
de lancamento, e direncionada para leste.

A fase de voo na atmosfera e mantida com o veiculo a angulos
de ataque proximos de zero, por requisitos estruturais do vei
culo.

A separacao de estagios do foguete nao e possivel, quando a
pressao aerodinamica estiver acima de um valor limite admissi

vel.

A orbita de estacionamento e estabelecida a uma altitude mini
ma, perigeu tipico ao redor de 185 km da Terra. A fixacao des
se valor se da pelo fato de a otimizacao se confrontar com as
restricoes de risco, e a 185 km o arrasto aerodinamico e sufi
cientemente baixo para manter a taxa de risco da missao admis
sivel.

Apos a injecao na orbita de estacionamento, o motor do foguete
somente € religado na passagem pelo Equador, de modo a permi
tir a obtencao da altitude sincrona sobre o Equador.



g) 0 motor da espagonave e acionado no apogeu, de modo a providen
ciar o incremento de velocidade necessaria para circularizar a
orbita e simultaneamente reduzir sua inclinacao para zero.

h) 0 acionamento do motor da espaconave para transferencia a orbi
ta de servico normalmente nao e feito no primeiro apogeu, devi
do a necessidade de tempo para determinagao correta do estado
do satelite e definicao dos controles, ou ainda, devido a 1i
berdade de escolha de um apogeu mais conveniente em termos de
consumo de combustivel e condicoes gerais de visibilidade.

i) As condicoes de visibilidade satelite-estacoes terrenas devem
permitir a estimacao da orbita da atitude e as operagoes de con
trole dentro dos erros e termos admissiveis.

j) Na definicao da orbita de transferencia deve ser considerada a
transferencia para a orbita de servico. Isto pode ser feito
atraves da minimizacao global de combustivel, minimizacao de
manobras e da disperééo prevista nos valores da orbita de ser
vigo.

2.3 - ORBITA DE TRANSFERENCIA

A orbita de transferencia e estabelecida atraves do fogue
te lancador. Uma manobra de atitude, e providenciada visando a separa
cao, deixando a espaconave em uma orientacao prevista. A separacao e
feita, normalmente, associada a um processo de introducao de rotacao
("spin-up"). Apos a separacao, a missao passa ao controle da agencia
responsavel pelo satelite, e o novo objetivo & preparara espaconave pa
ra a injecao na orbita de servico.

Durante o periodo de tempo em que o satelite se encontra
na orbita de transferencia uma serie de eventos sao planejados: verifi
cacao de equipamentos, determinacao de orbita e atitude, manobras de



orientacao de atitude para alinhar o eixo de rotacao com vistasaoacio

namento do motor da espacgonave.

2.4 - DRBITA DE SERVICO

A primeira manobra de
motor principal da espaconave. Essa
xa de precisao, devido aos erros no
lTor do empuxo do motor e estado nos
entanto, essa primeira manobra deve
mente proxima da orbita de servico,
jatos de empuxo de pequena potencia
do maior flexibilidade e precisao a

insercao e feita utilizando-se o
manobra e feita dentro de uma fai
alinhamento do eixo de rotacao, va
pontos de acionamento do motor. No
resultar em uma orbita suficiente
de modo a permitir a utilizacao de
para fazer os ajustes finais, dan

essas manobras.

Nessa fase do voo, o satelite ainda esta em "spin" e as

correcoes efetuadas utilizam a tecnica de impulsos; esse mesmo  motor
de impulso pode posteriormente ser ajustado para operar em futuras ma
nobras tipo continua.

Ajustada a orbita de servigo a um erro previsto, passa

-se a fase final da missao, que e o posicionamento do satelite na con
dicao de servico. Essa manobra e bastante complexa, pois envolve inume
ras operacoes que podem ser resumidas em: alinhamento do eixode "spin"

a uma condicao desejada, desaceleracao da rotacao, abertura dos pai
neis, desaceleracao das rotagoes residuais, ajustes angulares prima
rios, ajustes finos de angulos.
2.5 - DETERMINACAO DE ORBITA

A determinacao dos elementos orbitais e um processo de

estimacao de estado de sistemas dinamicos, que, como tal, determina o
valor medio dos elementos orbitais, a partir de uma condicao de refe
rencia e de um conjunto de valores de observacao, chamados dados de ras

treamento.



0s dados de rastreamento consistem normalmente em azimu
te, elevacao, "range", "range-rate", coletados durante os periodos de
visibilidade de cada estacao de rastreamento.

Apos os terminos de manobra, regioes de grande incerteza
na posicao do satelite, e importante que o satelite seja visivel a al
guma estacao de rastreamento e seja coletada a maior quantidade de da
dos possivel, para evitar uma eventual perda do satelite.

0s valores de partida dos elementos de uma nova oOrbita
podem ser obtidos por um procedimento classico de determinacao prelimi
nar da orbita, o qual determina orbitas puramente elipticas que passam
atraves de duas posicoes espaciais. Uma dessas posicoeseavaliada atra
ves de acompanhamento anterior de voo desde o ultimo ponto de referen
cia que, inicialmente, e o ponto de insercao na orbita; repetidas ve
zes a outra posicao € obtida atraves de simples dados de observacao si
multaneos ou quase simultaneos. Considera-se esse conjunto de orbita
como uma envolvente da verdadeira orbita. Essa envolvente pode ser uti
lizada para tomada de decisoes preliminares, para verificar se a 6rbi
ta verdadeira esta proxima a nominal e para servir de partida para pro
cedimentos mais precisos.

Quando uma quantidade suficiente de dados for coletada,
algum metodo mais sofisticado de determinacao de orbita pode ser utili
zado, por exemplo: minimos quadrados, filtro de Kalman, filtro esten
dido de Kalman.

As integracoes para propagacao no tempo das variaveis de
estado e da matriz de covarianca sao feitas numericamente e levam em
consideracao todas as forcas significativas que atuam no satelite.

0 processamento e feito em pacotes e periodicamente  os
dados pre-processados vindos das estacoes de rastreamento sao armazena
dos e processados de acordo com o planejamento de processamento. Este
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processo continuado vai refinando a orbita ate quando se julgar neces
sario, ou até que uma manobra que leve o satelite para uma nova orbita
seja efetuada.

2.6 - DETERMINACAO DE ATITUDE

A determinacao de atitude, isto e, a determinacaoda orien
tacao do satélite em relacao a um sistema de referenciae semelhante ao
processo de determinacao de orbita. Baseando-se em dados de observacao
que podem ser de sensores solares, horizonte, magneticos e valores no
minais da atitude do satelite, faz-se uma determinacao preliminare, em
sequida, correcoes por processos tais como: minimos quadrados, filtro
de Kalman, etc. Existem varias situacoes de determinacao da atitude:
atitude ao redor de um eixo; atitude em tres eixos; orientacao do eixo
de rotacao; etc. Nesta secao sao abordados, resumidamente, alguns as
pectos de controle de atitude; para maiores detalhes veja Wertz (1978).

Nos periodos em que o satelite se encontra estabilizado
em um eixo de rotacao, somente € necessaria a determinacao da orienta
cao do eixo de rotacao. Para isto, sensores solares e de horizonte da
terra sao localizados na lateral girante do satelite (Figura 2.1).

SENSOR
SOLAR
\ DIGITAL A\, DIGITAL /

\ /> /
% SENSORES DE Fd
HORIZONTE
T~
DIREGAO DE ROTAGAO
Fic. 2.1 - "Hardware" de determinacao de atitude de

um satelite estabilizado por rotacao.



0 sensor solar mede o angulo solar (8), ou seja, o0 angu
lo entre o eixo de rotacao e o Sol. 0 sensor de horizonte produz  pul
sos na saida e na entrada do campo de visada terrestre. 0 tempo entre
dois desses pulsos, o periodo de rotacao e as dimensoes da terra indi
cam o quanto, abaixo ou acima do centro da Terra, o sensor de horizon
te esta varrendo. A defasagem angular dos sensores de horizonte permi
te saber se estes estao varrendo abaixo ou acima do centro da Terra.
Esse conjunto de informacoes permite determinar o angulo nadir, ou se
ja, o angulo entre o eixo de rotacao e o vetor que aponta para o cen
tro da Terra.

UtiTizando consideracoes elementares de geometria, con
clui-se que a orientacao do eixo de rotacao e definida pela interseccao
de dois cones com vertice na espaconave (Figura 2.2), cone solar e na
dir, sendo o cone solar com linha de centro no vetor solar e abertura
do angulo solar, e o cone nadir com Tinha de centro apontada parao cen
tro da Terra e abertura igual ao angulo nadir.

SOLUGOES

CENTRO DA
TERRA

CONE CONE

Fig. 2.2 - Possiveis solucoes para o eixo de rotacao.
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A escolha de qual interseccao e a solugao real podem ser
definidas por uma terceira medicao, ou pelo conhecimento aproximado da
orientacao do satelite. Este ultimo procedimento e o mais utilizado,
porque em termos praticos a orientacao do satélite quase nunca e total
mente desconhecida.

Existem situacoes de posicionamento satelite-Terra-Sol
em que a interseccao dos dois cones podem nemexistir ou apresentar re
sultados muito pobres em termos de precisao. Essas ocorrencias  devem
ser previstas e evitadas durante o planejamento da missao.

0s sensores discutidos acima utilizam a rotacac do sate
Tite para efetuar as observacoes. Satelites em situacoes nao-estabili
zadas por rotacao requerem sensores com outras caracteristicas.

Um desses sensores € o sensor solar de angulo solido, que
mede o angulo solar em relacao a dois vetores ortogonais fixos no sen
sor. Tem-se entao duas componentes do angulo solar em relacao a um sis
tema de referencia fixo no satelite.

Para satelites estabilizados em tres eixos, faz-se neces
saria uma terceira medicao. A mais comumente utilizada e a dovetor cam
po magnetico da Terra, que pode ser obtida utilizando-se tres magneto
metros dispostos ortogonalmente.

As referencias Sol, Terra e campo magnetico, sao normal
mente suficiente e uti]izadas'para a determinacao de atitude; no entan
to, referencias estelares ou acelerometros podem eventualmente ser uti
lizados.

2.7 - MANOBRAS ORBITAIS

0 perfil de uma missao espacial preve uma sequencia de
manobras de insercao do veiculo em orbita de estacionamento, orbita de
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transferencia, orbitas de quase-servigo, orbita de servico e manobras
de restabelecimento do satelite em operagao para a orbita de servico.

As trajetorias de transferencia de orbita sao de caracte
risticas classicamente estabelecidas e basicamente e um problema de de
terminacao de impulsos, que pode ser resolvido analiticamente ou, emca
sos mais complexos, numericamente, sendo variaveis a direcao, a magni
tude e eventualmente o numero de impulsos. Nas manobras de restabeleci
mento da orbita, situacao em que o satelite normalmente nao e estabili
zado por rotacao, a transferencia pode ser melhor realizada por um mo
tor de baixo empuxo continuo, para evitar problemas de estabilidade com
a aplicacao de impulsos.

A manobra de injecao na primeira orbita de quase-servico
e feita utilizando-se um motor de alta potencia. A partir dessa inser
cao, 0 ajuste final e feito utilizando-se um sistema de baixo impulso
a hidrazina. Os mesmos bocais desse sistema de baixo impulso podem ser
adaptados para operarem continuamente nas manobras de restabelecimento
da orbita.

0s erros de pos-insercao sao dependentes do refinamento
tecnologico do motor de insergao e dos erros de estimacao do estado (or
bital e de atitude) de pre-insercao, sendo que a sequencia admissivel
para erros e um problema de confronto entre custos, confiabilidade e
carga util.

A tolerancia aos erros de pos-insercao, definida de acor
do com o projeto global, e de grande influencianas caracteristicas das
manobras e até mesmo nas maquinas do veiculo. Por exemplo, conforme a
relacao de tolerancias entre a orbita de transferencia e a orbita de
servico, particularmente os parametros relacionados com a energia des
sas orbitas (semi-eixo maior, inclinacao), seja de boa precisao relati
va na orbita de transferencia e com boa dispersao admissivel relativa
para orbita de servico, o motor para essa transferencia pode  possuir



- 14 -

capacidades de incrementos de velocidade programadas, ficando como va

riavel de escolha somente a direcao de aplicacao desses impulsos.

2.8 - MANOBRAS E ESTABILIZACAO DE ATITUDE

0 controle de atitude divide-se em duas areas. Estabili
zacdo de atitude, que e o processo de manter o estado corrente, e mano
bras de atitude (captura), que e o processo de controlar a reorienta

cao de um estado de atitude para outro.

A estabilizacao de atitude pode eventualmente ser consi
derada, em relacao a um referencial, nao-inercial. Por exemplo, o saté
lite pode ser estabilizado com uma face sempre voltada para a Terra ou
para o Sol.

0 controle de atitude pode ser passivo, ativo com coman
dos elaborados por processamento em Terra, ou ativo com comandos elabo
rados por processos analogicos ou digital elaborados a bordo.

A forma passiva de controle, utilizada para estabilizacao
de atitude, possui a vantagem de ser simples e de nao consumir energia,
e a desvantagem de ser de limitada aplicacao dentrodas caracteristicas
particulares de cada missao.

Algumas formas de estabilizacao passiva sao:

- estabilizacao por rotacao, utilizada para manter o satelite em
uma direcao inercial;

- estabilizacao por gradiente de gravidade, utilizada para manter
a orientacao do satelite em relacao a Terra;

- estabilizacao por radiacao solar, utilizada para manter uma fa
ce do satelite orientada para o Sol;

- estabilizacao aerodinamica e estabilizacao magnetica, com ima
permanente, utilizadas em aplicagoes especiais.
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0 controle de atitude feito a bordo do satelite possui a
vantagem de nao depender da visibilidade de estacoes de rastreamento e
processamento de solo, e de apresentar uma atuacao continua do contro
le, com excecao das regioes nao-atuantes dos sensores quando estas exis
tirem. 0 que Timita esta forma de controle sao os equipamentos de bor
do, que por razoes de peso e confiabilidade nao podem realizar estrate
gias de determinacao e controle de atitude na forma ampla permitida pe
la teoria. 0 desenvolvimento de microcomputadores para utilizacaoa bor
do de satelites abranda este problema e eles deverao ser bastante uti
lizados de agora em diante.

0 controle de atitude feito de Terra possui a desvantagem
de ser dependente dos equipamentos de Terra; restritos a tempos de vi
sibilidade das estacoes; requerem processamento para sincronizacao dos
comandos com o movimento do satelite, realizados a bordo ou nas esta
coes de rastreamento; aumentam bastante as necessidades computacionais
e de transmissao de dados. A vantagem, ou eventualmente a necessidade,
desta forma de controle e permitir a utilizacao de metodos de controle
nao-1imitados, e ate mesmo a interacao humana no processo, sem interfe
rir no peso dos equipamentos de bordo.

0 projeto global, que considera as vantagens e desvanta
gens discutidas para as duas formas de controle, definira o que deve
ser feito em Terra ou a bordo. Classicamente o controle de estabiliza
cao na atitude de servico e feito a bordo, manobras especiais como,
por exemplo, a aquisicdao de atitude para uma transferencia de orbita,
manobra de aquisicao da condicao de servico, Togo apos o  lancamento,
sao feitos em Terra.

As principais formas de atuadores aplicades ao controle
ativo sao por jatos de gas, rodas de inercia e magneticos que utilizam
imas eletromagneticos. Os atuadores por jatos de gas sao binarios de
bocais, distribuidos convenientemetne, e produzem empuxo ao expelir pro
pelentes. Os jatos de gas sao classificados como jatos de gas quente
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quando a energia e derivada de uma reacao quimica, e como jato de gas
frio quando a energia derivada e latente (mudanca de estado ou descom
pressao).

0 sistema de gas quente pode ser bipropelente ou monopro
pelente. 0 sistema monopropelente usa um catalizador, e, menos frequen
temente, alta temperatura, para promover a decomposicao da  hidrazina
(NzH,) ou peroxido de hidrogenio (H,0:).

0 sistema a ser adotado deve ser decidido de acordo com
as necessidades de engenharia e a capacitacao tecnica de desenvolvimen
to do sistema.

0s atuadores por rodas de inercia utilizam o torque de
reacao de um motor eletrico, com o eixo acoplado a uma rodade inercia.
0s torques perturbadores ciclicos mantem rotacac media nula na roda de
inercia; no entanto, os torques seculares ou os torques necessarios pa
ra uma manobra podem levar a rotacao a um ponto de saturacao, ou seja,
a um valor maximo admissivel para rotacao, conforme a tecnologia envql
vida. A dessaturacao pode ser feita pela utilizacao de jatos de gas, ou
por amortecimento magnetico.

A estrategia de controle & o procedimento pelo qual uma
desejada manobra e realizada sem violar as restricoes dinamicas e de
maquina.

A estrategia de controle e definida de acordo com as si
tuacoes e possibilidades, utilizando-se as mais variadas tecnicas den
tro do controle., Existem situacoes de controle em malha aberta ou fe
chada, utilizacdo de procedimento otimos, subotimos, amortecimento cal
culado e ate mesmo a escolha da trajetoria mais simples de ser executa
da.
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2.9 - PREDICAO E PARAMETROS DE ORBITA E ATITUDE

Para minimizar a complexidade dos problemas que ocorrem
nas varias situacoes de atitude e orbita de uma missao espacial, e ne
cessario, em cada caso, adotar o sistema de referencia de coordenadas
e tempo mais conveniente; para tanto, e necessario providenciar facili
dades de transformacao entre os sistemas.

A medida de tempo utilizada (Wagner and Velez, 1972) nos
parametros do "software", suporte de uma missao espacial, pode ser pa
dronizada como, por exemplo, algum tempo atomico OU tempo  universal
(TU). Contudo, devem existir facilidades de interfaces com outros tem
pos que sao utilizados para referenciamento em arquivos, ou entradas
externas, tais como, tempo de efemerides (TE) para as efemerides sola
res e terrestres e tempo universal corrigido (TUC) para os dados dases
tagoes de rastreamento. Pode-se trabalhar ainda com intervalos de tem
po; para interface com o homem a referencia de tempo deve estar na for
ma calendario.

Um sistema de coordenadas e definido especificando-se a
origem, o plano de referencias e a principal direcao no plano de refe
rencia. 0 sistema de coordenadas, quando se trabalha com um problema
que envolve "software" e satelite, pode ser centrado no satelite, em
um Tocal da superficie da Terra, ou no centro da Terra. O plano de re
ferencias pode ser o plano do Equador, do horizonte, da ecliptica da or
bita, ou o definido por dois eixos principais do satelite. As direcoes
de apontamento podem ser o equinocio, o nodo ascendente, a Terra, o Sol
ou o satelite.

As equacoes dinamicas do satelite devem ser elaboradas
de acordo com as possibilidades e a precisao ideal requerida. Um mode
1o completo, que poderia ser incoveniente pelas dificuldades de traba
Tho associadas e desnecessario na maioria das aplicacoes, incluiria for
cas e torques gravitacionais (principal e perturbadores), aerodinémi
cos, de radiacao, magneticos, devido a atuadores, residuais de atuado
res, Lua, Sol, efeitos relativisticos, e restante do sistema solar.
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As integracoes das equacoes dinamicas de estado, ou asso
ciadas a estas como as geradoras das matrizes de transicao de estado e
matriz de covarianca, sao normalmente numericas. A solucao das equagoes
diferenciais sao calculadas em pontos discretos t . Se sao utilizadas

somente informacoes no intervalo [t o metodo e de um passo;

M n’ tn+1]’
quando informagoes de passos precedentes a tn sao utilizados, o proce

dimento e de multiplos passos.

Os procedimentos de multiplos passos possuem a vantagem
de ser rapidos, por utilizar informacoes ja calculadas anteriormente,
e possuem a desvantagem de necessitarem de um procedimento de partida.

0 controle de erro de integracao deve ser providenciado
por algum processo de regularizacao, no tempo, das magnitudes das ace
leracoes, ou por algum processo automatico ou semi-automatico de ajus

te do tamanho dos passos de integracao.

2.10 - 0 RASTREAMENTO, TRANSMISSAO E PROCESSAMENTO

Os sistemas de rastreamento (Wagner and Velez, 1972) me
dem caracteristicas de propagacao de sinais eletromagneticos entre a
estacao de rastreamento e a espaconave. A dependencia dessas medidas
com o estado relativo estacao-satelite constitui achave dos procedimen
tos de determinacao da orbita.

Os dados de telemetria e rastreamento sao pre-processa
dos, a fim de que sejam transformados em uma forma aceitavel para o)
principal sistema de "software" da missao espacial. E uma forma de pro
cessamento com operagoes simples e repetitivas. As funcoes do pré-prg
cessamento variam conforme decisoes do planejamento global da missao,
mas normalmente sao: eliminar pontos com desvios fora do padrao; fazer
correcoes de calibracao; transformar as medidas para representacaoc e
unidades mais convenientes; fazer um pre-alizamento e compactar os da
dos. Dois modos de pre-processamento sao utilizados em uma mesma mis
sao espacial. Um primeiro, programado para realizar um maior numero pos
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sivel de operacoes, visando aliviar a carga do sistema principal de pro
cessamento, de modo a satisfazer as restricoes de tempo de processamen
to nas operacoes em tempo real. Um segundo, programado de modo a evi
tar a introducao de erros nos dados, o que e necessario para os requi
sitos de precisao nas determinacoes de estado da fase operacional.

0 apontamento das antenas pode ser automatico, programa
do ou feito manualmente. Automatico quando o controle e feito em malha
fechada; programado quando o controle e feito em malha aberta atraves
da utilizacao de um programador de efemerides; e manual, se realizado
atraves de um operador.



CAPITULO 3

REQUISITOS DE UM SISTEMA COMPUTACIONAL
PARA CONTROLE DE SATELITE

3.1 - INTRODUCRO

0s requisitos para um sistema computacional podem ser di
vididos em: funcionais, que indicam os objetivos do processamento; de
desempenho, que indicam quao bem os requisitos funcionais devemser rea
1izados; qualitativos, que indicam caracteristicas de qualidade do sis
tema computacional; e de contorno a solucao, que, face aos vinculos
existentes, impoem filosofias e orientam o desenvolvimento do projeto.

Um requisito funcional bem definido e designado modo fun
cional, ou simplesmente modo. Um agrupamento de modos e designado sub
sistema. Duas formas de agrupamentos parecem naturais, uma baseada em
aspectos comuns ao sistema de aplicacao, e outra baseada em caracter?g
ticas comuns ao sistema de apoio. A primeira € conveniente para coloca
¢ao global dos requisitos funcionais e desenvolvimento do sistema de
aplicacao, e a segunda e importante na configuracao do sistema de apoio.

0 sistema computacional, quanto as caracteristicas de in
teracao com o homem, pode ser: totalmente automatico (sem nenhuma inte
racao com operadores), totalmente conversacional (quando opera atraves
da orientacao exclusiva de operadores), ou parcialmente automatico e
parcialmente conversacional.

0 sistema automatico de processamento nao providencia
meios para interacao. Resultados intermediarios nao podem ser vistos
para analise; parametros de controle e estado de processamento nao po
dem ser modificados pelo operador. A vantagem desta filosofia e a de
dar uma mafor fluencia ao processamento e nao ser susceptivel a intro
ducao de erros humanos na operacao. A desvantagem e a pouca flexibili
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dade em situacoes imprevistas, dada a impossibilidade de construir al
goritmos eficientes para todas as situacoes no controle de processamen
to.

0 sistema conversacional permite ao operador, via termi
nal, analisar resultados intermediarios, alterar parametros de contro
le de programas e mesmo alterar o estado do processamento, tal como
transferir o controle para uma sub-rotina alternativa, avancar ou re
tornar o estado do escoamento do processamento, rejeitar resultados par
ciais, etc. As vantagens e desvantagens deste sistema sao opostas as
do sistema automatico.

A melhor opcao (Wertz, 1978) e utilizar um sistema  que
possa operar no modo conversacional ou no modo automatico, de acordo
com os resultados de analises intermediarias e as etapas do  processa
mento.

3.2 - ESTRUTURA FUNCIONAL

A Figura 3.1 apresenta uma estrutura de "software", seme
Thante as estruturas utilizadas em missoes passadas (veja Wertz, 1978),
de aplicacao ao suporte de missoes espaciais, envolvendo satelites ter
restres, nas fases de aquisicao e operacao, com caracteristicas de mo
dularidade e flexibilidade. Uma estrutura modular implica que cada sub
sistema tenha um numero minimo de interfaces com outro. Isto facilita
o desenvolvimento, a adaptagao para outras missoes e, particularmente,
a implementacao desse "software", com minimos recursos computacionais
satisfazendo adequadamente os requisitos de processamento. A flexibili
dade resulta do fato de que o controle de processamento pode chamar os
subsistemas de forma quase independente da sequencia. Por exemplo, um
programa de determinacao de estado pode ser repetido varias vezes, uti
lizando-se os dados pre-processados uma unica vez.
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Fig. 3.1 - Uma estrutura geral para "software"
de controle de satelites.

3.2.1 - SUBSISTEMA DE SUPORTE CONVERSACIONAL

0 sistema de suporte conversacional deve permitir ao ope
rador o manuseio facilitado de dados, controle da sequencia de execucao
do processamento, acompanhamento de erros e servicos graficos.

0s seus modos de processamento sao:

a) Suporte ao controle de processamento na forma conversacional

0 objetivo deste modo e permitir a interrupcao de proces
samento e a repeticao de tarefas sem entrar em confronto com o subsis

tema de gerenciamento.



b) Suporte a plotagem de graficos

0 objetivo deste modo e plotar graficos em terminale per
mitir a alteracao dos formatos desses graficos, ou mesmo a criacao de
novos graficos, pelo operador.

c) Manuseio de dados

0 objetivo & realizar compactacao e estruturacao de da
dos e eliminar dados ruins a criterio do operador.

3.2.2 - SUBSISTEMA DE GERENCIAMENTO AUTOMATICO

0 objetivo deste subsistema € processar dados de saida
dos demais subsistemas e dados nominais correspondentes ao planejamen
to da missao, visando definir as proximas tarefas a serem executadas e
sua sequencia de prioridades. Interage com o subsistema de suporte con
versacional, de modo a compatibilizar o processamento automatico e o
conversacional.

A sequir sao apresentados os principais modos correspon
dentes a este subsistemas:

a) Modo observador do estado da missao

Providencia o acompanhamento dos resultados de processa
mento dos subsistemas, faz comparagao com os resultados previstos nomi
nalmente e atualiza parametros de definicao de tarefas.

b) Modo de definicao de prioridades

Atraves de acompanhamento do estado da missao e algorit
mos de planejamento de processamento, determina e comunica ao sistema

de apoio uma sequencia de tarefas e prioridades. Quando estiver operan



- 05 .

do em tempo real, esse subsistema deve estar capacitado a realizar 1in

terrupcoes e acionar tarefas.

c) Modo rastreador de falhas

Verifica, atraves da analise de variaveis, as condicoes
de funcionamento gerais do sistema. Se existir alguma falha, determina
a forma mais indicada para elimina-la ou contorna-la. Outras formas de
detercao e recuperacao de falhas deverao ser incluidas a nivel de sis

tema de apoio (veja Secao 3.4.3).

3.2.3 - SUBSISTEMA DE GERENCIAMENTO DE DADOS

A funcao deste subsistema e de armazenamento e recupera
cao de dados brutos de telemetria, dados de telemetria pre-processados,
dados nominais gerados em simulacao, resultados do processamento, da
dos de constantes fisicas e efemerides, em uma forma independente do
programa que utiliza o dado armazenado, sem redundancias, com acesso
simples e otimizando os recursos de armazenamento e dispositivos de
transferencia.

A sequir sao apresentados os modos correspondentes a es

te subsistema:

a) Modo preparador da operacao l1ogica

Identifica a estrutura correspondente ao registro ou re
gistros, a serem operados, identifica a Tocalizacao logica envolvida e
providencia os parametros para operacao.

b) Modo transformador de parametros logicos em fisicos

Determina o dispositivo e os parametros de acionamento
correspondente.
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c) Modo operador

Realiza as operacoes de criacac, atualizacao e leitura

de um registro.

3.2.4 - SUBSISTEMA DE PRE E POS-PROCESSAMENTO

0 pre-processamento tem a funcao de transformar os dados
recebidos da instrumentacao, dos sensores e equipamentos de rastreamen
to em uma forma aceitavel para a utilizacao nos subsistemas de determi
nacao de orbita e atitude, e providenciar o armazenamento desses dados

atraves do subsistema de gerenciamento de dados.

0 pos-processamento tem a funcao de preparar e acompanhar
0 envio de dados de telecomandos ao satelite. A preparacao resume-se
em sincronizar o instante de envio, com o tempo correspondente as va
riaveis a serem enviadas, e fazer a codificacao adequada para recebi
mento do dado pelos equipamentos de bordo. 0 acompanhamento resume-se
na analise do dado de retorno e no envio de uma ordem que execute ou
receba novamente o dado.

0 subsistema de pre e pos-processamento realiza operacoes
simples, mas com grande quantidade de processamento, por ser do tipo

intenso e repetitivo.

A seguir sao apresentados os modos basicos deste subsis
tema e suas caracteristicas principais:

a) Modo pre-processador dos dados de rastreamento

Transforma as medidas fisicas do rastreamento em uma for
ma aceitavel para o subsistema de determinacao de orbita. Executa
transformacoes elementares de variaveis, faz alizamento preliminar dos
dados, correcoes de calibracao e eventualmente compactacao de dados.
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b) Modo pre-processador de dados de observacao de atitude

Analogo ao modo processador de dados de rastreamento, pa
ra dados de observacao de atitude.

c) Modo sincronizador de telecomando

0s dados de telecomando para controle de orbita e atitu
de normalmente sao dependentes do estado dinamico do satelite, e como
o tempo de transmissao de dados do centro de controle para as estacgoes
de rastreamento normalmente nao pode ser previsto com precisao, faz-se
necessaria a realizacao de operagoes gue visem sincronizar o tempo cor
respondente a validade dos dados com um tempo proximo futuro, possivel
para a ordem de execute.

d) Modo de controle e acompanhamento das antenas e dispositivos

As funcoes deste modo subsividem-se em atuantes sobre os
modos de controle de processamento, e atuantes sobre a antena e dispo
sitivos. A atuacao sobre os modos de controle de processamento. consis
tem em informar o inicio e o termico de entrada de dados de observa
coes, e as ocorrencias particulares que possam influir nesses dados. A
atuacao sobre a antena e dispositivos consiste na geracao e no  envio
de dados de controle para esses elementos.

e) Modo de envio de telecomando

As funcoes do modo de envio de telecomando sao as de pre
parar a transmissao, analisar o retorno e acionar o execute, ou provi
denciar o reenvio'do dado. A preparacao da transmissao consiste em co
dificar e modular os dados, identificar os equipamentos e definir os pa
rametros de controle desses dispositivos para a transmissao. Quando a
analise do retorno identificar o recebimento correto do dado, sera pro
videnciado o envio de execute, e em caso negativo sera providenciada a
retransmissao do dado.
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f) Modo de transmissao de dado

Consiste em protocolos de preparacao e identificacao de
mensagens, captura de dados transmitidos e colocacao de dados para trans
missao.

3.2.5 - SUBSISTEMA DE ACOMPANHAMENTO

0 objetivo do subsistema de acompanhamento e o de fazer
atualizacoes e previsoes das estatisticas do estado dinamico, acompa
nhar as condicoes dos equipamentos, analisar e prever condicoes de vi
sibilidade.

0 subsistema de acompanhamento opera em tempo quase real
e corresponde a uma grande carga de processamento. Seus modos devem
possuir caracteristicas de flexibilidade para satisfazer as eventuais
restricoes de velocidade na fase de langamento e satisfazer os requisi
tos de alta precisao da fase operacional (fase pos-lancamento) da mis
sao espacial.

A seguir serao apresentados os modos basicos deste sub
sistema e suas caracteristicas principais:

a) Modo propagador de parametros orbitais e matriz de covariancia

correspondente

E um modo cujo objetivo € propagar os parametros orbitais
e, se necessario, a matriz de covariancia do satélite para o tempo
atual, ou para um certo tempo especificado. Atualiza seus dados de tra
balho sempre que um pacote de observacoes for processada no subsistema
de determinacao de orbita. Deve possuir modelagem adequada para abran
ger a propagacao de orbita e propagacao em manobras de atitude e de
transferencia.
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A propagacao da matriz de covariancia e feita de acordo
com as tecnicas de propagacao utilizada no sistema de determinacao de
orbita.

b) Modo propagador da atitude e matriz de covariancia correspon

dente

Propaga o estado do satelite e eventualmente a matriz de
covariancia correspondente. As mesmas consideracoes feitas ao modo pro
pagador de efemerides sao validas para este modo.

c) Modo de analises de visibilidade

Faz analise para o estado atual e previsao atraves do es
tado propagado das condicoes de visibilidade, tais como: visibilidade
satelite-Sol, satelite-estrela, satelite-estacao e angulo de visibili
dade Terra-satelite-Sol. Essas condicoes de visibilidade sao importan
tes para o funcionamento dos sensores, atuacao de sistemas de controle,
rastreamento e envios de telemetria e telecomando.

d) Modo previsor de pontos especiais da orbita

Determinar o tempo em que o satelite estara em uma posi
cao com dadas caracteristicas, tais como: nodo ascendente, apogeu, etc

3.2.6 - SUBSISTEMA DE DETERMINACAO DE ORBITA

Determina a posicao velocidade e eventualmente os parame
tros de modelo, utilizando dados de observacao coletados durante a mis
sao. 0 processamento e efetuado normalmente em tempo gquase real, e 0S
dados de observacao podem ser processados em pacotes, para estimadores
do tipo minimos quadrados, sequencial para estimacao por filtragem do
tipo Kalman, etc.
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A utilizacao de filtragem reduz a carga de processamento
por nao requerer a utilizacao de reiteracoes do processopara resolugao
das nao-linearidades, pois, para o processamento de cada observacao,
tem-se a priori para linearizacao um bom valor de referencia no estado
propagado.

A sequir serao apresentados os modos basicos deste  sub
sistema e suas caracteristicas principais:

a) Modo de determinacao preliminar da orbita

A partir das estatisticas propagadas do estado orbital e
dos primeiros dados de observacao, faz-se a avaliacao preliminar do es
tado orbital e da matriz de covariancia correspondente.

b) Modo de determinacao da orbita

A partir de um pacote de dados de observacoes e de valo
res de partida, para o estado e covariancia, determina o estado do sa
telite e suas estatisticas em um tempo correspondente ao do dado de ob
servacao mais recente no pacote.

3.2.7 - SUBSISTEMA DE DETERMINACAO DE ATITUDE

Determina a atitude e eventualmente os parametros do mo
delo, utilizando dados dos sensores. 0 processamento envolvido e gran
de e, conforme 0s processos, as restricoes de tempo de processamento
sao fortes, tornando necessario uma minimizacao de processamento con
versacional.

A seguir sao apresentados os modos deste subsistema:

a) Modo deterministico

Determina por procedimentos deterministicos a atitude do
satelite. A partir do conhecimento da atitude, esse modo pode ser uti
lizado em uma forma inversa para efeito de validacao de dados dos sen
sores.
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b) Modo de suporte a controladores do tipo malha aberta

Determina a atitude por procedimentos de estimacao de es
tado. Admite tempos de espera de 30s ou mais, entre a disponibilidade
do dado a ser processado e sua utilizacao. Nao requer recursos computa

cionais especiais.

¢) Modo de suporte a controladores em malha fechada

Determina a atitude por procedimentos de estimacao do es
tado. Admite tempos de espera da ordem de 10s. Nao requer recursos com
putacionais sofisticados e permite, embora com restricoes, o processa
mento conversacional.

d) Modo de suporte a controladores com forte restricoes no tempo

de espera

Determina a atitude por procedimentos de estimacao de es
tado, em apoio a controladores em malha fechada, com tempo de espera
admissiveis muito menores do que 10s. Requer recursos computacionais
sofisticados e nao admite interacao com operadores. Normalmente as mis
soes espaciais podem ser projetadas de modo a nao requerer essa modali

dade de processamento.

3.2.8 - SUBSISTEMA DE DETERMINACAO DO CONTROLE EM MANOBRAS DE ORBITA E
ATITUDE

Quanto as caracteristicas de restricao de tempo de proces
samento, este subsistema possui correspondencia com os subsistemas de
determinacao de orbita e atitude. E encarregado de atualizar ou deter
minar as mais variadas formas de controle requeridas durante a missao.

A seguir sao apresentados alguns modos tipicos desse sub
sistema:
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a) Modo de transferencia de orbita por impulsos

Determina os impulsos (numero, direcao e magnitude) para
transferencia de orbitas com grandes diferencas entre elas.

b) Modo motor de apogeu

Determina os impulsos necessarios em um processo de cir
cularizacao de orbita.

c) Modo de ajuste de orbita

Determina impulsos necessarios para uma transferencia en

tre orbitas proximas.

d) Modo de reorientacao de eixo de rotacao

Determina os impulsos e parametros envolvidos em um pro
cesso de reorientacao do eixo de rotacao.

e) Modo controlador de atitude em malha fechada

Determina o valor dos controles em processos de controle
de atitude em malha fechada.

3.2.9 - SUBSISTEMA DE FUNCOES AUXILIARES

0 objetivo do subsistema de funcoes auxiliares e ode rea
lizar operacoes que sao requeridas por varios modos do sistemaou, even
tualmente, de subsistema. Este subsistema deve possuir as caracteristi
cas de ser facilmente acessivel por qualquer modo de  processamento,
seus modos devem ser altamente confiaveis e projetados para satisfaze
rem os requisitos, muitas vezes conflitantes, de rapidez e precisao pa
ra os varios modos usuarios deste subsistema.
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0s modos deste subsistema serao definidos mais propriamen
te na fase de desenvolvimento, pois seria muito dificil a essa altura
classificar todos os modos auxiliares. A sequir e apresentada uma se
quencia de modos auxiliares, a titulo de exemplo:

a) Modo de realizacao de operacoes matriciais

Providencia operacoes com matrizes e vetores de multipli
cacao, inversao, transposicao, adicao, produtos vetoriais, calculo de

modulos, calculo de determinante, etc.

b) Modo interpolador

Providencia a determinacao do valor de uma funcao em um
ponto, dado um conjunto discreto de valores dessa funcao.

c) Modo de ajuste

Dada uma norma a ser minimizada, ajusta um polinomio, ou
um funcional com parametros a determinar, a uma nuvem de pontos.

d) Modo integrador numerico

Providencia a integracao numerica de um sistema de equa
¢oes diferenciais ordinarias.

e) Modo conversor de tempos

Providencia a conversao da variavel tempo de um sistema
de medidas para outro.

f) Modo de mudanca de sistema de coordenadas

Providencia a transformacao de coordenadas de um sistema
de referencia para outro.
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g) Modo determinador de efemerides gerais

Calcula a posicao do Sol, Lua, estrelas de referencia, ve
tor do campo magnetico terrestre em uma dada posicao, Equador verdadei
ro, etc.

h) Modo plotador de graficos em terminais

Providencia a plotagem de graficos dentro de padroes de
escala convenientes. Eventualmente, faz-se necessaria a plotagem super
posta a fundos especiais, por exemplo, mapa mundi, mapa celeste, valo
res nominais.

3.2.10 - SUBSISTEMA GERADOR DE DADOS SIMULADOS

0 simulador e aplicado para desenvolvimento e teste das
varias capacidades do sistema de suporte computacional, para simulagoes
de treinamento de operadores para a missao, para simulacao de qualifi
cacao em tempo real do sistema e para geracao de dados nominais.

A sequir sao apresentados os modos deste subsistema:

a) Modo gerador de dados nominais

Gerar dados para serem armazenados e servirem de referéﬁ
cia para o acompanhamento dos processos da missao.

b) Modo gerador de dados para simulacao

Possui o objetivo de dar suporte aos processos de simula
cao do sistema, atraves da geracao de dados, para simulacao dos varios
subsistemas do sistema computacional como um todo. Por exemplo, gerar
dados de telemetria dos sensores e de rastreamento com introducao con
trolada de ruidos de medicao, transmissao, atrasos de tempo e taxas de
transmissao.
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3.3 - REQUISITOS DE DESEMPENHO

0s requisitos de desempenho representam caracteristicas
impostas, mensuraveis, correspondentes aos requisitos funcionais. Por
exemplo, carga de processamento, precisao numerica, tempo de resposta,
tolerancia a falhas.

0s requisitos de desempenho de um modo geral estao asso
ciados a natureza da missao; no entanto, um sistema de suporte computa
cional deve ser projetado com base em um programa espacial e capacita
do ou adaptavel para operar as missoes desse programa.

A carga de processamento de uma missao e significativamen
te maior durante o periodo de lancamento do que durante a fase de ope
racao. Alguns indicadores podem ser utilizados para avaliacao dessa car
ga (Marelli e Valentiny, 1976):

- carga telemetrica estagao centro de controle;

- funcao densidade de telecomandos, obtidos ao longo do perfil da
missao;

- complexidade do processamento requerido para definir uma acao
de comando;

- tempo de resposta.

A Tabela 3.1, baseada em Marelli e Valentiny (1976),apr§
senta esses indicadores para uma serie de missoes espaciais.

0 Sistema da TELESAT Canadense, apresentado por Domb
(1975), utiliza Modens de transmissao de dados de telemetria de 3600
bps. Esse sistema e capaz de operar dois satelites geocestacionarios e
dar suporte ao lancamento de um terceiro.
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TABELA 3.1

CARACTERISTICAS DE PROCESSAMENTO DE ALGUMAS MISSOES

TELEMETRIA PROCESSAMENTO TEMPOS
SATELITE ‘ PARA DE

M bit/day TELECOMANDO RESPOSTA
EROS-II 12(baixa) Pequeno Medio
C0S-B 25(baixa) Grande Medio
HE0S-1/2 3(baixa) Pegueno Medio
METEQSAT 14000(alta) Muito Grande Muito Rapido

Os subsistemas, quanto a carga de processamento, podem

ser subdivididos em dois grupos. Um primeiro, requer processamento in
tensivo e repetitivo, utiliza pouca memoria e nao requer grande preci
sao; um segundo, em oposicao, requer processamento esparso, utiliza
grandes memorias e precisao de palavras. Em linhas gerais, existem pro

cessos que sao excecao dentro dos subsistemas, o primeiro grupo & forma

do pelos subsistemas de pre e pos-processamento, gerenciamento, supor
te conversacional, gerenciamento de dados; e o segundo, pelos  demais
subsistemas.

0s requisitos, quanto ao acompanhamento do tempo, podem

ser do tipo tempo-real ou tempo-quase-real, dependendo do processo. A
maior parte do processamento € do tipo tempo-quase-real, o que permite
0 processamento do tipo "batch", podendo, eventualmente, serutilizado
um sistema de usuarios, dentro de prioridades especiais de processamen
to. Os processos em tempo-real, normalmente, tambem sao poucos restri
tivos (Wertz, 1978), ainda admitem, embora com alguma restricao, o pro
cessamento do tipo conversacional e indicam a utilizacao de minicompu

tadores que operam de forma dedicada.
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Tolerancia a falhas deve ser objeto de atencao dentro do
projeto de um sistema computacional, suporte para uma missao espacial.
Em situagoes criticas dentro da missao, uma falha ou um conjunto de fa
Thas intoleraveis no sistema computacional pode corresponder a  perda
da missao. Entdo, a probabilidade de ocorrencia de uma situacao intole
ravel ao sistema computacional deve ser imposta menor do que um valor
pre-especificado. Um sistema com essa caracteristica e dito sistema to

1erante a falhas.

3.4 - REQUISITOS QUALITATIVOS

3.4.1 - INTRODUCAQ

Um bom programa de computador deve ser simples, confiavel
e adaptavel (Hansen, 1977). Sem simplicidade, nao se pode esquerar que
alguem entenda os propositos e detalhes de um grande programa. Sem con
fiabilidade, nao se pode depender dele. E sem adaptabilidade para alte
racao ou acrescimo de requisitos, um programa eventualmente  torna-se
ultrapassado. Simplicidade, confiabilidade e adaptabilidade fazem um
programa manuseavel.

Simplicidade, confiabilidade e adaptabilidade sao carac
teristicas de qualidade para qualquer elemento de um sistema  computa
cional e, ate mesmo para o sistema computacional como um todo. Outras
caracteristicas de qualidade sao desejaveis aos elementos e a um siste
ma computacional; as principais sao eficiencia, generalidade e portabi
1idade.

A obtencao dessas caracteristicas de qualidade pode ser
conflitante; entao, e necessaria a adocao de uma sequencia de priorida
des. Uma sequéncia consistente e possivel de ser adotada, que parece
conveniente ao caso, na opiniao do autor deste trabalho, seria: simpli
cidade, confiabilidade, adaptabilidade, generalidade, eficiencia, por
tabilidade.
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A sequir sao descritos com mais detalhes esses atributos
de um bom elemento do sistema computacional. Entendendo-se por elemen
to do sistema computacional qualquer subdivisao deste sistema como, por
exemplo, um programa do sistema de aplicacao para realizacao de um mo
do funcional, um equipamento do sistema de apoio, um sistema de trans
missao de dados a distancia, um sistema computacional, etc.

3.4.2 - SIMPLICIDADE

Um elemento de sistema computacional pode ser grande de
mais para ser entendido e manuseado como um todo. Uma primeira decisao
no sentido de resolver esse problema e subdividi-lo em elementos meno
res, modulos, de modo que qualquer um deles possa ser entendido facil
mente por um especialista. Uma segunda decisao e fazer esses modulos
transparentes para utilizacao, isto e, para utilizacao desses modulos
e necessario entender somente seus aspectos de entrada e saida. Uma ter
ceira providencia e adotar o interfaceamento minimal, ou seja, cons
truir os elementos atraves de uma estrutura modular com minima interfa
ce.

A clareza de entendimentos dos modulos pode ser consegui
da mais facilmente atraves da utilizacao de programacao estruturada.
Segundo Donaldson (1973), programacac estruturada e a maneira de orga
nizar e codificar programas, de tal modo que os tornem facilmente com
preensiveis e adaptaveis. -

A methor forma de acoplamento das estruturas de dados dos
modulos € atraves dos argumentos e parametros de uma chamada de sub-ro
tina. Outras formas de interface, por exemplo "COMMON", nao caracteri
zam os modulos como "caixas pretas", requerendo para modificacao de um
modulo a verificacao de efeitos em outros modulos acoplados e, even
tualmente, a modificacao e recompilacao desses modulos.
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3.4.3 - CONFIABILIDADE

Se uma tarefa de processamento termina de forma inespera
da e ela e necessaria, um periodo de 15 minutos ou mais (Wertz, 1978)
pode ser requerido para submeter novamente o programa. Umintervalo des
ta magnitude e inaceitavel em um sistema tempo-real, e muito  inconve
niente em um sistema tempo-quase-real. Portanto, um elemento  computa
cional de um sistema suporte de missao espacial deve ter alto grau de
confiabilidade e prever estrategias de recuperagao do sistema.

As falhas podem ser classificadas (Laprie et alii, 1979)
quanto a origem em:

- Falhas devidas a fenomenos fisicos adversos. Desordem de funcio
namento de algum componente por causas: internas, por exemplo
ruptura de uma conexao; externas, por exemplo falta de energia
na rede. |

- Falhas devidas ao homem. Subdividem-se em: falhas de concepgao
e realizacao, que sao devidas a especificacoes incompletas, am
biguas ou erroneas, ou ainda devidas a erros cometidos nas di
versas fases da traducao dessas especificacoes; falhas de inte
racao, erros introduzidos pelo homem por ocasiao da operacao do
sistema.

As falhas devem ser evitadas e, dentro do inevitavel, to
leradas. As falhas podem ser evitadas atraves do desenvolvimento crite
rioso do sistema, testes sistematicos para detecao de errose treinamen
to de operadores. As falhas podem ser toleradas atraves deuma suficien
te, (Rennels, 1981) capacidade de confinamento, detecao, diagnosticos
e recomposicao do sistema.

Confinamento da falha - sao meios utilizados para preve
nir a propagacao dos danos resultantes de uma falha, antes que ela se
ja detetada.
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Detecao de falhas- sao mecanismos de "hardware" e
"software" usados para determinar se uma falha existe. Por exemplo, de
tecao concorrente, bit de paridade, etc.

Diagnostico de falhas - sao mecanismos de '"software" e

"hardware" para localizar e identificar uma falha.

Recomposicao do sistema - sao mecanismos de correcao de
falha, por exemplo, anulamento do ultimo ciclo e mecanismo de substitui
cao de elementos como 0 chaveamento de um computador reserva.

Finalmente, a generalizacao deve aumentar a confiabilida
de, ja que a utilizacao sucessiva do sistema em aplicacoes reais permi

te a detecao e correcao de eventuais imperfeicoes.

3.4.4 - ADAPTABILIDADE

Um sistema computacional para controle de satelites en
volve custos e tempo de desenvolvimento, por isso e por questﬁesdequg
lTificacao deve ser utilizado em missoes espaciais sucessivas. Devido a
caracteristicas particulares de cada missao, evolugao e expansao do
sistema, modificacoes sao frequentes.

Uma outra condigao de adaptabilidade e a do sistema adap
tar-se as condicoes de emergencia. Embora adaptacoes de emergencia de
vam ser a todo custo evitadas, se o sistema for suficientemente f]exi
vel a essas adaptacoes, elas podem ser extremamente uteis e, eventual
mente, salvar uma missao espacial.

0s requisitos de simplicidade e confiabilidade, ja discu
tidos, sao importantes para adaptabilidade do sistema. O primeiro re
quisito e para que o grupo de pessoas que efetuam as modificacoes ke
nham perfeito entendimento do sistema e possam localizar os modulos pa
ra modificagoes. 0 segundo e para garantir que os erros detetados em
testes sejam associados as modificacoes.
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Alem de simples e confiavel para a adaptabilidade, o sis
tema deve ser estruturado de forma que a alteracao de um modulo nao in
troduza erros em outros modulos. Os parametros dos programas devem ser
colocados como variaveis possiveis de ser associadas a algum sistema
de entrada e saida. Para adaptacoes de emergencia, acrescenta-se ainda
a capacidade de controle do fluxo de processamento, atraves de parame
tros de entrada, e, como um requisito opcional, a possibilidade de co
nhecer no terminal os resultados intermediarios do processamento e a
descricao de seu estado.

3.4.5 - GENERALIDADE

0 grau de generalidade de um sistema computacional para
missoes espaciais esta relacionado com o grau de generalidade de seus
elementos, e inversamente relacionado ao numero de elementos de utili
zacao especifica a missoes com caracteristicas particulares. E  impor
tante que o sistema computacional possua certo grau de generalidade por
dois motivos. O primeiro e economico, pois os custos de adaptacao se
rao menores e maiores as possibilidades de envolvimento desses siste
mas em missoes espaciais diversas. 0 segundo e para efeito de qualifi
cacao, pois a utilizacao sucessiva provoca o aperfeicoamento e desen
volve o dominio das pessoas sobre o sistema.

Um elemento computacional menor, por exemplo elementos
associados a realizacao de um modo funcional, possui seu grau de gene
ralidade associado E’fi]osofia de desenvolvimento. Por exemplo, um pro
grama para determinacao de orbita, desenvolvido para ter alto grau de
generalidade, deve ter restricoes minimas quanto as condicoes para apli
cagao.

A diminuicao dos elementos de aplicacao especifica e um
esforco que deve ser compartilhado por todos os envolvidos no desenvol
vimento de missoes espaciais e nao depende somente da parte computacio
nal, mas depende, por exemplo, da definigao de manobras com aplicacao
generalizada, padronizacao de equipamentos (sensores, atuadores, etc.) .
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0 progresso da engenharia espacial, de forma absoluta e dentro de um
programa espacial, tende a diminuir os elementos de aplicacao especifi
ca. Por exemplo, para uma dada condicao de atitude, atualmente existem
inumeras configuragoes para o observador de atitude; com o  progresso
da engenharia poucas dessas configuragoes devem ser estabelecidas como
viaveis dentro de criterios mais rigorosos de projeto.

3.4.6 - EFICIENCIA

A eficiencia de um sistema computacional paracontrole de
satelite pode ser definida pela relacao de servicos e custos. Caracte
ristica do servico prestado, por exemplo, carga e velocidade de proces
samento de um programa, sao estabelecidas atraves dos requisitos de de
sempenho.

Um sistema computacional para controle de satelites pode
ser desenvolvido para operar alguns criterios e adquirir um ultimo sa
telite. As manobras de aquisicao necessitam muito mais recursos do que
a manutencao em operacao; dessa forma, um sistema computacional dedica
do somente a essas fungoes seria subutilizado. Desse modo e economica
mente vantajoso prever outras utilizacoes associadas a missoes espa
ciais para o sistema como, por exemplo, desenvolvimento de "software",
simulacoes, processamento de telemetria de carga util. Uma outra possi
bilidade e utilizar um sistema dedicado a missoes espaciais  subdimen
sionado e completar os recursos atraves da utilizacao de outros siste
mas. 0 sistema canadense, projetado para a serie ANIK, adota ambas fi
losofias (Domb, 1975) e resultou em um sistema capaz de suportar tres
satelites que utilizam, como recursos proprios, uma rede relativamente
pequena de minicomputadores.

3.5 - REQUISITOS DE CONTORNO

0s requisitos de contorno impoem diretrizes ao projeto,
a partir de criterios nao-envolvidos diretamente com o objeto do proje
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to. Praticas padroes, limitacao de recursos, filosofias de investimen
tos, estrutura da organizacao, etc. impoem requisitos ao projeto, de
modo adequa-lo aos interesses das organizacoes usuaria e de desenvolvi
mento. 0s requisitos de contorno limitam o espaco de solugoes do  pro
blema, podendo eventualmente Timitar as opcoes dos projetistas; por is
so, a conveniencia da colocacao de cada requisito deve ser debatida en
tre os envolvidos no programa.



CAPTTULO 4

IMPLEMENTACAO E DESENVOLVIMENTO

4.1 - INTRODUCAOD

Um sistema computacional para suporte ao controle de sa
telites normalmente utiliza elementos computacionais de apoio disponi
veis comercialmente, ou seja, esses elementos nao sao, pelo menos, to
talmente desenvolvidos para aplicacao especifica. No entanto, para que
sejam adequados a aplicacao, a escolha desses elementos deve ser crite
riosa; podem ser necessarias ou convenientes adaptacoes desses elemen
tos.

Para efeito de desenvolvimento e simulacoes de alguns
subsistemas e de simulacoes globais, um sistema computacional de apoio
compativel deve ser previsto e desenvolvido juntamente como "software"
de aplicacao. Isso, alem de facilitar o desenvolvimento, qualificara
um sistema computacional completo, ou seja, sua arquitetura, "software"
de apoio e aplicagao, para suporte ao controle de satelites.

0 desenvolvimento do "software" para suporte ao controle
de satelites, generalizando todo "software" com aplicacoes reais, deve
seguir toda uma metodologia. Pode ser feita uma analogia entre desen
volvimento de "software" e qualquer outro produto de engenharia como,
por exemplo, um computador ou um aviao, Nenhum desses produtos  podem
ser de boa qualidade, se nao forem acompanhados por projetos de constru
cao e testes de boa qualidade.

4.2 - ARQUITETURA DO SISTEMA COMPUTACIONAL

Um sistema computacional para controle de satelites e uma
colecao de computadores ou de elementos de processamento, projetados
para executar o processamento de controle, caracterizar redundancias e
permitir simulacoes para qualificacao do sistema.

- 45 -
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Duas ferramentas fundamentais sao utilizadas para reali
zar comunicacoes interprocessadores (Carson, 1978) em um sistema dis
tribuido de processamento, sao elas: linhas de entrada e saida explici
tas e compartilhamento de recursos. Os exemplos de Tlinhas explicitas
podem ser tomados desde as linhas teletipo de baixa velocidade, ate as
linhas de alta velocidade, de acesso direto a memoria. A comunicacgao
implicita ocorre quando dois ou mais processadores compartilham um ou
mais recursos comuns, tal como um disco ou memoria.

0 sistema computacional para controle de satelites pode
ser subdividido em recursos computacionais na estacao de rastreamento,
em centro de controle e, eventualmente, em recursos externos. A comuni
cagao entre recursos da estacao e centro de controle, centro de contro
le e recursos externos, normalmente e feita explicitamente atraves de
linhas dedicadas, com capacidade de transmissao nos dois sentidos du
rante todo o tempo. Moduladores e demoduladores de dados sao utiliza
dos para interface dessas linhas de transmissao comos computadores. En
tre os elementos computacionais no centro de controle, a comunicacao im
plicita e eventualmente requerida, dependendo do grau de acoplamento
entre os elementos computacionais.

Um sistema de desenvolvimento de programas consiste basi
camente em: programas de aplicacao, "assemblers", compiladores, siste
mas operacionais e "hardware". Um sistema computacional de aplicacao
consiste basicamente em: programas de aplicacao, sistema operacional e
"hardware". 0s "assemblers", sistemas operacionais e compiladores sao
classificados como do tipo "software" de apoio. Algumas modalidades de
processamento em um sistema computacional para controle de satelites
podem requerer caracteristicas especiais como, por exemplo, capacida
des para processamento paralelo, interacao com um relogio, acionamento
rapido de processos prioritarios e facilidades de gerenciamento do pro
cessamento.
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4.2.1 - "DUT0" COMPARTILHADO

0 "duto" compartilhado € um sistema na forma implicita,
muito simples de transmissao de dados, tanto para sistemas com um  ou
com multiplos processadores. Tal elemento de interconeccao e frequente
mente passivo (Enslow, 1977), nao possuindo nenhum elementoativo, tais
como, comutadores ou amplificadores. As operacoes de transferencia sao
controladas completamente pelas interfaces das unidades de envio e re
cep¢ao. Uma unidade que pretende iniciar uma transferencia deve primei
ro determinar o estado de disponibilidade do "duto" e entao, enderegar
a unidade destinataria, determinar sua disponibilidade e capacidade de
receber a transferencia, enviar para a unidade destinataria os parame
tros da transferencia, e finalmente iniciar a transferencia. A unidade
destinataria somente tem que reconhecer o seu endereco e responder aos
sinais de controle.

As Figuras 4.1 e 4.2 mostram exemplos de utilizagao do
"duto" compartilhado em sistemas com dois processadores.

MEMGRIA
I ;
UcCP
4
!
MEMORIA MEMORIA
Fig. 4.1 - "Duto" e memoria compartilhados por

dois processadores.
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Fig. 4.2 - Sistema com multicompartilhamento.

As caracteristicas de modularidade e flexibilidade para
modificacao e expansao sao excelentes com respeito aos elementos e po
bre com relacao ao "duto". Similarmente, a capacidade de reconfigura
¢ao na ocorrencia de uma falha e otima para falhas nos elementos e po
bre para falhas no "duto". Enquanto uma falha em um elemento  computa
cional impoe apenas o chaveamento de um outro elemento redundante, uma
falha no "duto" impoe o chaveamento de todos os elementos para um “du
to" redundante. No entanto, na ocorrencia de falha no "duto", a recon
figuracao pela substituicao do "duto" por outro redundante pode ser fei
ta de modo suficientemente rapido, em aplicacoes de tempo-real que ad
mitem atrasos de tempo nao muito rigorosos na reconfiguracgao.

4,2.2 - ARQUITETURA BASICA

A estrutura funcional apresentada na Figura 3.1 e basea
da em caracteristicas comuns de "software" de aplicagao. A estrutura
computacional pode ser projetada pelos mais variados caminhos para sa
tisfazer os requisitos funcionais e os de desempenho. Os  subsistemas
da Figura 3.1 podem fazer parte de um mesmo bloco de programas a  ser
processado em um grande computador, ou processados de forma distribqi
da. '
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0 sistema suporte da missao espacial nao requer as faci
Tidades dos medios e grandes computadores para todas as funcoes.  Vem
sendo demonstrado que para as aplicacoes em controle de satelites, as
funcoes intensivas e repetititvas como, por exemplo, 0 pré-processameﬂ
to sao mais eficientemente realizadas em minicomputadores. Em um pro
cessamento desse tipo, em que o critico e a manutencao do fluxo de da
dos, facilmente conseguido com um processador dedicado, a grande capa
cidade de UCP, precisao de palavra, sofisticacao de instrucoes e siste
ma operacional de um grande computador poderiam ser de pequena valia.
Alem disso, a tolerancia a falha e mais economicamente obtida  dentro
da filosofia de processamento distribuido, devido ao alto custo para
gerar redundancias de equipamentos de grande porte.

Algumas modalidades de processamento requerem precisao
de palavra e grande carga de processamento; entretanto, essas modalida
des admitem grandes atrasos de tempo, podendo ser processadas em modo
"batch" em um medio ou grande computador. Por razoes economicas, esses
recursos de sistema de grande porte podem eventualmente serem alocados
externamente ao centro de controle.

0 sistema de computadores, apresentado em Domb (1975),
utilizado pela "TELESAT Canada" para lancamento dos satelites ANIK-I,
ANIK-IT, ANIK-III, ilustra essas consideracoes. A Figura 4.3 apresenta
um esquema dessa rede de computadores.

Os computadores UNIVAC-1108 nao sao de propriedade da
"TELESAT Canada". O computador situado em Ottawa e normalmente utiliza
do, e os de Oakland sao utilizados quando ha falha no computador de
Ottawa. Os minicomputadores em "on-1ine" no centro de controle (Ottawa)
providenciam os processos de transmissao, reducao, controle de  banco
de dados e facilidades de interagao com os operadores. 0s minicomputa
dores em "off-1ine" sao utilizados para reconfiguracdo em emergencia e
em simulacoes do sistema "on-line".
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Fig. 4.3 - Sistemas de computadores de suporte
para a serie ANIK.

Um grupo de inddstrias lideradas pela IBM (Velez, 1981),
atualmente desenvolve um sistema, aplicagao e apoio, computacional b§
sico para controle de satelites. Esse grupo pretende das suportea gran
de demanda esperada desses sistemas para os proximos 25 anos. Esse sis
tema nao apresenta as caracteristicas do sistema canadense de desvincu
lar boa parte do processamento, processamento em "batch", das caracte
risticas do equipamento, pois ele define toda uma estrutura computacio

nal.

Uma boa definicao de uma arquitetura basica nao poderia
ser feita apenas com as consideracoes feitas neste trabalho. Estudos e
decisoes normalmente provocarao aperfeicoamento da arquitetura durante
todo o projeto.
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A utilizacao de minicomputadores segundo a filosofia do
sistema canadense parece ser uma excelente copcao. 0 "duto" compartilha
do (Secao 4.2.1), serial ou paralelo, poderia ser utilizado como meca
nismo de acoplamento entre os elementos computacionais, particularmen
te, pelas boas caracteristicas de reconfiguracao dos sistemas queouti
lTizam. Um miniprocessador se encarregaria de executar os subsistemas
de pre e pos-processamento; um outro, executaria os subsistemas de ge
renciamento e suporte conversacional; e finalmente um terceiro proces
sador, para execucao de eventuais processos dos demais subsistemas em

tempo-real.

4.2.3 - "SOFTWARE" DE APQIO

A Tinguagem de programacao a ser adotada depende do pro
grama ou trecho de programa. Por ocasiao da programacao de um trecho
de programa, processado em um numero de vezes maior do que a media, e
quando uma grande velocidade de processamento e desejavel, o ideal, e
que esse trecho de programa seja feito em "assembler". Na programacao
de processos concorrentes, que compartilham variaveis comuns, e indica
da a utilizacao de linguagem de alto nivel concorrente. Para processos
sequenciais, uma linguagem de alto nivel estruturada, que melhor se
adapte a equipe, e a indicada.

Na forma interativa de processamento, o sistema deve per
mitir que o homem influa diretamente no gerenciamento. 0 mesmo deve
ocorrer com relacao aos programas de aplicacao para gerenciamento auto
matico, ou seja, deve ser possivel o gerenciamento de processamento a
partir de programas de aplicacao. Se a esses requisitos for acrescenta
do o de processamento em tempo-real, o sistema deve possuir ainda re
cursos para vincular o processamento ao relogio. Esses recursos sao per
mitidos atraves do sistema operacional, ou atraves de linguagens espe
ciais de alto nivel. Particularmente, para implementacao do subsistema
de gerenciemento automatico, a utilizacao de uma linguagem de alto ni
vel, com recursos de gerenciamento de processamento e tempo—rea1,é§cog
veniente. Isso, alem de uniformizar o "software", facilita seu desen
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volvimento e aumenta sua confiabilidade, por poder contar com os bene
ficios de um compilador.

4.3 - DESENVOLVIMENTO OTIMO

Entende-se como desenvolvimento otimo o desenvolvimento
do sistema que satisfaga os requisitos funcionais e de desempenho, com
a maior qualidade possivel dentro de custos compativeis. Para isso, fi
losofias claras e eficientes de projeto, documentacao e testes  devem
ser adotados.

Um dos caminhos mais custosos (Tausworthe, 1977) para o
desenvolvimento de “"software" € o que inicia a fase de produgao semque
o problema esteja em um estagio adequado ‘e definicao. Uma pequena mu
danca na definicao do programa pode provocar uma avalanche de altera
coes no trabalho, resultando em um projeto subotimo, com programas de
baixa qualidade. Na literatura sao encontradas varias metodologias pa
ra desenvolvimento de "software" como, por exemplo, "top-down", "bottom
-up" e refinamento sucessivo.

Documentacao adequada tambem € importante em desenvolvi
mento de "software", pois se a documentagcao nao for boa o projeto sera
de baixa qualidade (Tausworthe, 1977).

Todo esforgo gasto no desenvolvimento de um sistema de
"software" pode ser inutilizado, se nao se conseguir definir seu grau
de confiabilidade, ou se esse grau de confiabilidade nao for aceitavel.
Um sistema computacional para controle de satelite deve ser qualifica
do; para isso, alem de todos os cuidados no seu desenvolvimento e docu
mentacao, uma bateria de testes deve ser realizada criteriosamente, des
de os menores elementos ate o sistema computacional como um todo.



CAPTTULO 5
CONCLUSOES

0 projeto e desenvolvimento de uma missao espacial supoe
uma serie de suportes basicos, de modo a permiti-la dentro de prazos e
custos toleraveis. Se nao houver disponibilidade desses suportes, o ob
jetivo principal deve ser adquiri-los, eventualmente, em paralelo com
o desenvolvimento de uma missao. Como exemplos desses suportes basicos
tem-se: capacitacao cientifica, tecnologica e industrial; laboratorios
de simulacao e testes; veiculos lancadores; sistema de rastreamento e
transmissao de dados; recursos de suporte computacional para analise,
simulacao e controle de missao. 0 potencial das possiveis missoes sob
todos os aspectos, como por exemplo custo, prazo de desenvolvimento, es
ta associado as caracteristicas desses recursos.

Os paises com programas espaciais adiatados estao desen
volvendo langadores recuperaveis, sistema de comunicacao e rastreamen
to baseados em satelites, sistemas computacionais generalizados (Velez,
1981), o que devera reduzir a relacao custo/porte das missoes em futu
ro proximo. No entanto, para que um pais adquira autonomia no setor es
pacial, ele devera, dentro do possivel, desenvolver seus proprios re
cursos.

0 desenvolvimento do "software" de aplicacao e o caminho
critico no desenvolvimento de um sistema computacional para  controle
de satelites. 0 sistema de apoio, na medida do possivel, deve ser pro
jetado dentro dos recursos disponiveis comercialmente, feitas eventuais
adaptacoes para satisfazerem os requisitos especificos da aplicacao.

A literatura disponivel e pobre em informacoes sobre sis
temas computacionais aplicados a um programa espacial moderno de peque
no porte. Os sistemas computacionais divulgados sao obsoletos, ou to
talmente incompativeis com um programa espacial de pequeno porte. Mes
mo assim, devido as estagio atual de desenvolvimento de computadores,
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engenharia de "software" e arquiteturas computacionais, um projeto oti
mo € viavel, embora alguma experiencia deva ser adquirida ao longo do

projeto.
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