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SUMARIO

0 trabalho apresenta uma versao dos atuais métodos se

mi-analiticos para propagacao de drbita, aplicada basicamen

te & andlise de missdes para satélites de baixa altitude. O
método consiste na aplicacdo de uma expansdo em sévie de Tay
lor, nos elementos de variacdo secular, para melhoria da pre
cisio na propagacio dos elementos médios da drbita. Esses ele
mentos passam a ter forma polinomial quadritica, cujos coefi
cientes quadrdticos aparecem como acoplamentos do geopoten
c¢ial com as demais perturbacgoes.

SUMMARY

This work presents a version of the semi-analytical
methods of the present time for the orbital propagation,
applied basically in mission analysis for close Earth
satellites. The method consists of the application of the
Taylor series expansion, in the secular variation elements
to improve the accuracy of the propagation of the mean
elements of the orbit. These elements take a quadratic
polynomical form, where the quadratic coefficients appear
as coupling of the geopotential with the other perturbations.



1. Introducio

A solucdo do movimento perturbado ganhou dimensoes nos
métodos analiticos devido a presenca do pequeno parametro per
turbador, que contribui fisicamente para que a solugiao do
problema perturbado esteja proxima d solucdo domovimento nao
-perturbado. A existéncia do pequenoc parametro propiciou o
aparecimento do método da média, explorado nos primeiros me
todos analiticos como o de Krylov-Bogoliubov [5], que torna
ram vidvel o desenvolvimento das teorias semi-analiticas di
vulgadas a partir da década de setenta.

Uma teoria de média numérica foi sugerida em [6], onde
se determina numericamente a média da taxa de variagao dos
elemenios orbitais, considerando todas as perturbacodes (gra
vitacional, atrito atmosférico, pfesséo de radiacao, etc.)
sobre uma revolucio do satélite. O conceito basico da teoria
semi-analitica atual [2], sugere a média analitica para per
turbactes conservativas e a média numérica para perturbagoes
nao-conservativas. Esse pohceito introduziu o método  semi

-analitico, tido atualmente como o mais poderoso para anali

se do comportamento orbital por longo periodo de tempo.

A maioria dos autores [3] aproveitam a solugdo analiti
ca, desenvolvida para o movimento do satélite artificial sob
influéncia do potencial zonal perturbador, como solugado co
nhecida na abordagem semi-analitica. Analiticamente, os ele

mentos keplerianos médios:
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onde a € o semi-eixo maior, e a excentricidade, i a inclina
cao, © a ascensido reta do né ascendente, w o argumento do pe
rigeu, M a anomalia média e as duas linhas denotam os elemen
tos médios gque s3o constantes ou lineares no tempo como apre

sentado em [1], ou seja:
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it = io,
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ﬂ" = Rﬂ + ﬂl(an,en’in)t,
w' = wo + ml(a",e“,i")t,
M' = M, + M;(a",e",i'")t,
onde os elementos com indices 0 e 1 denotam, respectivamen

te, as constantes de integracdo do método analitico e 05 cog€

ficientes dos termos lineares que até primeira ordem [5] sa0:
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Neste trabalho adota-se como conhecida a solugdo anali

wl(a",e“,i!') =i JZ

tica do movimento do satélite artificial sob efeito do geopo
tencial zonal (Equacgdes (1)}, aplicando o método de variacgao
dos pardmetros sobre os elementos médios desta solucdo e con
siderando como nao-conhecidas todas as influgéncias das de
mais perturbacdes, que sdo tratadas como no'conceito introdu
zido em [2]. Os elementos instantaneos da orbita (Figura 1)
podem entao ser obtidos a partir da transformagdo desenvolvi
da em [1].
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Fig. 1. Elementos orbitais obtidos pela transformacgao .
da teoria de Brouwer.

2. 0 Método Semi-analitico

A partir dos seis elementos keplerianos k" e em Svirtu
de da Equacdo (1), tem-se que:

da" _ o,

dt

deﬂ - 0’

dt

din _ 0’

dt

(3)

d;: - nlta",e”,i"), '
dw" = wl(a”,E",i"),
dt
dM"

= M;(a",e",i").
dt



Considerando k; um clemento do conjunto k de elementos
orbitais e €. o pequenc parametro correspondente a uma deter
minada influencia perturbadora (atrito atmosférico, pressao
de radiacdo, etc.), a taxa de variagao do elemento orbital i
em funcio da influéncia perturbadora j pode ser colocada na
forma:

i s
E = fi,jfk’ Ej), i=1,6. (4)

Elimina-se a componente de curto periodo atraves da integra
cao das Equacgces (4) num pericdo orbital (T) nz forma:

T

dkill " )
- = J £, 50, e)de , i = 1,6, (5)

dt

onde k' sdo os elemen-os orbitais meédios. A taxa de variégﬁo
média dada na Equacido (5) pode ser considerada constante den
tro de certo intervalo de validade da propagacao que depende
da regularidade da influéncia perturbadora. Essa taxa devera
ser recalculada apds este intervalo.

Considerando o método em primeira ordem, as taxas obti
das a partir da Equacdo (5) podem ser comadas algebricamente
is taxas conhecidas a partir do método de Brouwer nas Equa
coes (3). Assim, 'a taxa de variacdo dos trés primeiros ele
mentos (a',e'",i) € constante e fica:
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que integrados podem assumir a forma:
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Devido & variacao de a'', e" e i, os trés Oltimos elementos

(8", w', M') possuem as segu1ntes taxas de variacgao:
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Expandindo a primeira parcela das Equacgdes (8) em série de

Taylor em primeira ordem de t, tem-se:
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que substituidas nas Equagoes (8) fornecerao a taxa de varia
cdo para 2", w' e M'" lineares no tempo. Os termos constantes
podem ser definidos como:
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Conhecidas as expressdes analiticas para Qlfa”,e",i“),ml(a",{

_ e',i") e M;(a",e",i") a partir das Equagoes (2}, as deriva
das parciais das Equagbes (9) sdo obtidas. Portanto, as ta
xas de variacdo de a", e'" e i'f calculadas nas Equacoes (6)
fornecem, na integracdo das Equagbes (9):

Q" = (o + Q;t + 921’.2,
w" = wy + w‘ft + wztz, (11)

M.

Mo + MIt + Mat?,

onde os coeficientes dos termos quadraticos fornecem o acg
plamento entre o geopotencial perturbador e as demais pertur
bacoes que, calculadas a partir das Equacdes (2) até J,, fi

cam na forma:
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A propagacao dos elementos médios pode entao ser feito
analiticamente através das Equacdes (7) e (11), dentro de um
intervalo de validade que deve ser avaliado através de um es
tudo das influéncias perturbadoras sobre a orbita a ser pro
pagada.

3. Comentdrios e Conclusoes

0 método apresentado revelou-se excelente no tratamen
to de perturbacoes dissipativas ou nio sobre Srbitas de saté



lites artificiesis de baixa altitude.

A finalidade bdsica do trabalho & voltada principalmen
te para projeto e analise de missbes de satélites artifi
ciais de baixa altitude [4]1, mas o procedimento revelou-se
versatil também na propagagao de drbitas para geracdo de efg
nérides de satélites artificiais. Um programa em FORTRAN de
nominado PREVISAT, desenvolvido no Institutc de Pesquisas Es
paciais, utiliza os procedimentos descritos para rastreio de
satélites meteorolégices com propagacdo de efemérides por tem
po superior a um més, formecendo resultados mais precisos do

que os obtides pelos propagadores semi-analiticos usuais.
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