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RESUMO

O trabalho iniciou-se em agosto de 2017, tendo como foco a elaboracdo de um algoritmo,
para a obtencdo da perturbacdo de drbitas de satélites artificiais, devido a acdo da atracéo
luni-solar. Dando continuidade ao projeto, findado em agosto de 2018, o qual tratou da
perturbacdo de drbitas devido a atracdo gravitacional da Lua, foi elaborado um algoritmo
para o calculo da atracdo solar, que age sobre satélites. Para o desenvolvimento desse
algoritmo, utilizou-se uma 6rbita polar, com inclinagdo aproximadamente de 87° graus, com
dados conhecido. Tomando-se como base a Orbita devida somente ao geopotencial,
verificam-se as alteragdes na Orbita, devidas ao efeito da atragdo gravitacional do Sol, onde
0 geopotencial da Terra foi considerando até o nivel J2. A partir dos métodos que foram
abordados na parte anterior do projeto, determinaram-se os elementos keplerianos devidos
apenas ao geopotencial e a atracdo gravitacional do Sol. Para o calculo da posicdo relativa
Sol — Terra — satélite, utilizou-se a posicdo da Terra em relacdo ao Sol e ao satélite
vetorialmente, para depois aplicar a expressao da gravitacdo universal e a variacdo de Gauss.
Possibilitando dessa forma o calculo da forca de interacdo entre 0s corpos e a variacdo dos
elementos keplerianos, respectivamente. Posteriormente somou-se a forca de atracdo lunar ja
obtida, na forma de sub-rotina. O programa final tem como objetivo fornecer essas
perturbacdes automaticamente na forma de sub-rotina, para que possa ser inserida em
programas computacionais mais abrangentes, e os resultados possam ser adicionados a outras
perturbacdes orbitais, para utiliza-los na correcéo orbital sempre que necessario.

Palavras-chave: Determinacdo da Orbita de satélites, perturbacdo da Orbita, atracdo solar.
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1 INTRODUCAO

Com o estudo dos corpos celestes, onde a partir da forca de tracdo mutua entre dois ou mais
corpos, aplica-se o conceito do comportamento dos planetas em relagdo ao Sol, ou a agdo do
satélite ao redor da Terra. Abordando esse conceito, foi desenvolvido um algoritmo, que leva
em consideracdo as harmonicas terrestres até o nivel J2 e a forca de atracdo exercida pelo Sol
e da Lua, j& calculada no projeto anterior.

Para o desenvolvimento do algoritmo de perturbacdo, que compde a variagéo dos elementos
orbitais ao longo do tempo, foi utilizado 0 método de Gauss, onde sem interferéncia externa
esses elementos continuariam constante [2].

O projeto tem como base, um modelo de Orbita polar para o estudo do efeito que tera quando
estiver em meio as perturbagdes. Para comprovar os dados serdo utilizados os valores obtidos
por CURTIS (2014).

2 OBJETIVO

2.1 OBJETIVOS GERAIS
O projeto de pesquisa tem como objetivo desenvolver um algoritmo computacional que

forneca dados da perturbacéo orbital de satélites artificiais terrestres, devida a acdo da atracao
luni-solar. Assim, visa-se alcancar o objetivo de obter um algoritmo que possa ser inserido

em programas computacionais mais abrangentes, destinados ao controle de érbitas.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS
= Analisar graficamente a propagacdo orbital do satélite, em uma orbita polar sem uma

perturbacao.
= Analisar graficamente a perturbacdo devido a atracdo solar nos elementos keplerianos
individualmente.

= Analisar graficamente a perturbacdo devido a atracdo Luni-Solar.
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

3.1 ELEMENTOS KEPLERIANO
Os elementos keplerianos sdo 0os componentes que definem uma orbita e é responsavel por

determinar a forma de movimento, posicéo e sua velocidade [2]:

Momento angular (h) - Momento angular ou quantidade de movimento angular de um
corpo, € uma grandeza fisica associada a rotagdo desse corpo.

Excentricidade (e) = Representa o tipo de orbita (hiperbdlica, eliptica, circular).
Inclinagdo (i) = E o angulo formado entre o plano da drbita e o plano de referéncia.
Anomalia verdadeira (f) = Angulo entre as dire¢des foco da elipse - periastro e foco da
elipse.

Argumento do perigeu (w) - Ponto mais préximo do foco.

Nodo ascendente () - Ponto onde a drbita cruza o Equador, do hemisfério sul ao norte.

3.2 VARIACAO DE GAUSS

Uma pergunta importante é como a perturbacdo afeta os elementos orbitais; ou seja, eles
deixam de ser constantes, e passam a variar no tempo[2]. A partir do conhecimento dos
elementos orbitais (h,e, f,Q,i,w), como uma funcdo temporal podemos determinar a
posicdo e a velocidade de um objeto, prevendo sua Orbita resultante, que tende a ficar
degenerada ao longo do tempo devido a uma aceleracdo perturbadora que afeta essas
constantes [1], a seguir os elementos keplerianos devido a aceleracao perturbadora em cada

elemento ao longo do tempo:

dh

R

de h 1 5
E:ﬁsmfps-l_u_h[(h + ur) cos f + per]ps
di r

7 = eos(@ + flpy,
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df h 1 [h? R\

d_t:7‘_2+e_h Fcosfpr—<r+l—l>smfpsl

Q. _

dr hsinism(w + Ppw

dw 1 [h? R\ rsin(w + f)
- oh FCOSfPr—<T+I—l )Slﬂfpsl I —

Para os elementos orbitais perturbados, basta integrar os elementos citados acima em

funcdo do tempo, e obter a soma dos dados individuais que ira afetar a orbita.

3.3 ATRACAO SOLAR

Um satélite quando esta orbitando ao redor da Terra fica sujeito a diversas forcas, onde uma
das forcas predominantes é de origem gravitacional. Se a Terra fosse esférica e homogénea
teria uma orbita eliptica perfeita, mas devido ao geopotencial apresentar deformacdes, tende
a afetar a drbita [3]. Outra forca que perturba a oOrbita é a acdo gravitacional solar, onde
segundo a teoria de Newton, uma massa “m” € atraido por uma massa “M?”, e vice-versa,
apresentando uma forca de interacdo entre 0s dois corpos que varia de acordo com a massa e

a distancia, como se pode observar na equacgéo a seguir.

GMm

F(r) = 2 r

Onde G = 6.6720 10~ m3/(kg s?), é a constante gravitacional universal e r é a distancia
entre as duas massas. A forca gravitacional é atrativa, e atua na direcdo do raio vetor unitario

7 entre as duas massas.

Para o célculo da forca F(q) e a aceleracdo perturbadora p, é necessario saber como calcular
a diferenca entre nUmeros quase iguais, taiscomoc = b,aémenorque be c = b - a,onde
a é a distancia do satélite a Terra representado pelo vetor 7, ¢ é a disténcia do satélite ao Sol

representado pelo vetor r¢ s e b € a distancia do Sol a Terra representado pelo vetor 7.

Mostra-se, a seguir, o calculo das equagdes, referentes a figura 1:

10
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Figura 1 — perturbacdo na érbita de satélites artificiais devido a atragéo solar.

Sol
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c= ‘Qj,-s /' 7
Satélite J_,,_,//""'//HJ{ /b/g‘o . v
T o Orbita aparente ao
,:./9’ _— redor da Terra
Terra | o/ _
Y
."//
Fonte: Adaptado de Howard D. Curtis pelo autor.
Pode-se definir:
F=1- 3 (1)
1=1-3 (2)

3
F=1—<C_>2:1_(1_q)%:[1_(1_q)%]1+(1—q)2_ 1-(1-q)3 .

b? 1+(-qz 1+(T-q)

Ou
q(q* — 3q + 3)

(1+a-q7) w

F(q) =

Usando a equacdo 3 ou 4 para calcular F, ndo foi necessario encontrar a diferenca entre

nlmeros quase iguais.

11
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Porém, ao calcular-se "g", na equacao 2, o problema persiste, ou seja, numeros de valores
quase iguais ndo podem ser considerados iguais.
Por tanto, deve-se tratar as fun¢des, como a segue:

b2—c (b—c) (b+c)

9=—% 7 5)
Tendo ¢ = b — a, a expressado sera:

a-(2b—a)
Q== (6)
Substituindo a e b por suas defini¢bes, obtém-se a expressao auxiliar:

r-(ZrQ-—r)
1=z, 2

Assim, utilizando a equacdo 7, para obter a aceleracdo perturbadora dos elementos
keplerianos, ainda, tendo de levar-se em consideragéo a constante gravitacional solar pg =

4903 km3/s?, para obter a Equacéo 8:

p = (F@ro-7) ®

T3®
Calculo dos vetores unitarios dos eixos r, s e w:

r R rXv WXT
T WEsiooan TS RVEAT]
Il llr < vl| llw x 7]

w
I

r =

12
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Apds obter os vetores unitarios relativos aos vetores r, s e w, aplica-se suas aceleracdes, em

cada ponto de massa, ou seja,

~

pr=pT ps=p'S py=pW
para entdo aplica-las na variacdo dos elementos keplerianos, descritos segundo a variacdo de
Gauss.

4 MATERIAIS E METODOS

O projeto de pesquisa tem como foco inicial, a partir de uma linguagem de programacéo,
elaborar um algoritmo que venha a fornecer os dados dos métodos usados para determinar
uma oOrbita. Os primeiros passos consistem, partindo dos métodos abordados no projeto
anterior, obter os dados dos elementos orbitais perturbados pela atracao solar, validando-os
com os resultados obtidos por CURTIS 2014, para posteriormente aplicar em um modelo de

oOrbita Polar, verificando se héa alteracdes significativas nos elementos keplerianos.

5 ANALISES E RESULTADO

Para colocar em pratica a propagacao orbital ao longo do tempo, foram utilizados os métodos
citados acima em conjunto, na Figura 1 mostra uma simulagdo de como o programa

apresentaria graficamente os satélites orbitando a Terra.

Figura 1 - Propagacdo orbital de um satélite Terrestre (STELLA).
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Fonte: o Autor
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Para simulacdo das perturbaces devido as aces ocasionadas pela atracdo solar, foram
usados os mesmos dados encontrados por CURTIS (2014), a seguir pode-se observar os

dados usados para a autenticacdo do algoritmo:

Semieixo maior a = 26553.4

Excentricidade e = 0.741

Inclinagao i = 63.4°

Ascensao da reta do nodo ascendente 2 = 0°
Argumento do perigeu w = 270°

Anomalia Verdadeira f = 0

Para obter os elementos orbitais perturbados, € suficiente integrar usando o modelo
desenvolvido por Gauss, e obter os dados particulares dos elementos orbitais citados, em

funcdo do tempo, determinando como irdo afetar a érbita.

Figura 2 - perturbagdo em uma 6rbita eliptica (HEO).

AQ: (deg) Ai: (deg) Aw: (deg)
0,001 0.4
0.05 0.8
' 0.3
-0.10 4 0.6 4
—-0.15 0.2 4
0.4 4
—-0.20
0.1 4
—0.25 1 0.2
-0.30 1 0.0 1 0.0
0 100 200 300 400 500 600 700 0 100 200 300 400 500 600 700 0 100 200 300 400 500 600 700

dias dias dias

Fonte: O autor.

Aplicando o algoritmo em uma Orbita polar de um satélite j& conhecido, e verificar o
comportamento dos elementos orbitais ao longo do tempo, para essa analise foi escolhido o
satélite ‘STELLA’, onde por sua vez foi observado seus elementos mais significativos
(Nodo ascendente "Q)", inclinagdo i e argumento do perigeu "w"), devido ao tipo de
perturbacao.

Os dados usados para gerar os resultados foram:

Semieixo maior a = 7178,5

Excentricidade e = 0,0006298

Inclinagao i = 98,9255°

Ascensido da reta do nodo ascendente 2 = 182,0945°

Argumento do perigeu w = 354,4258°

Anomalia Verdadeira f = 0°
14
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Na figura 4, se pode observar a perturbacao nos elementos keplerianos do satélite ‘STELLA”,

levando em consideracéo a atracdo solar num periodo de 720 dias.

Figura 3 - perturbagdo em uma érbita polar eliptica (HEO) .

AQ: (deg) Ai: (deg) Aw: (deq)
0.006 1 0.207
0.04
0.15 A
0.004 A
0.03 A
0.10 A
0.02 4 0.002
0.05 1
0.011 0.000
0,001 0.00
——— T —————— ————— T
0 100 200 300 400 500 600 700 0 100 200 300 400 500 600 700 0 100 200 300 400 500 600 700
dias dias dias

Fonte: O autor.

Utilizando ainda o mesmo satélite terrestre ‘STELLA’, e adicionando a perturbacéo lunar ja
calculada, a perturbacao solar e simulando em um periodo de 60 dias, obtém-se graficamente

a perturbacdo dos elementos orbitais, a sequir na figura 5:

Figura 4 - perturbacdo em uma Orbita eliptica, afetada pela atra¢do do Sol e da Lua.

AQ: (deg) Al: (deg) Aw: (deg)
0.010 - 0004 0.08 1
' 0.06
0.008 -
0.003 4 0.04
0.006 -
0.002 0.027
0.004 0.00
0.001 -
0.002 -0.02 1
0.000 -
0.000 1 ~0.041
0 10 20 30 4 50 60 0 10 20 30 4 50 60 0 10 20 30 40 50 60

dias dias dias

Fonte: O autor.
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Simulando o algoritmo para o periodo de um dia, foi possivel observar o efeito que o
geopotencial da Terra tem em uma érbita, junto a atracdo luni-solar. Na figura 5, observa-se
o efeito da perturbacdo nos elementos keplerianos.

Figura 5 - perturbagdo em uma orbita eliptica, afetada pela atragédo do Sol e da Lua, considerando o
harménico da Terra até o nivel J2..
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0- T T T T T T
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0.000 4
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50 4
0,
_50
0.‘() 0.‘2 0.‘4 0:6 O.‘E 1:0
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Fonte: O autor.
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6 CONCLUSAO

Para o desenvolvimento do projeto, supds-se uma plataforma que melhor se adapte ao que se
propde, ou seja, a linguagem Python, que mostrou ser a mais apropriada para esse trabalho,
pois supre todas as necessidades e é de facil interpretacéo.

Como se pode observar, comparando os dados com os de CURTIS (Anexo 1), vé-se que 0s
dados estdo de acordo com os resultados obtidos, e a partir da validacdo do algoritmo, foi
alterado a orbita para uma polar e o satélite que foi usado como base foi 0 ‘STELLA’,
podendo-se averiguar, na figura 3 que a taxa de variagcdo dos elementos orbitais € muito
pequena devido a distancia da Terra — Sol ser grande, por este motivo tem uma variagédo
grande no tempo para que possa examinar a variacdo de seus elementos orbitais, ao somar a
perturbacao lunar como exibido na figura 4, observa-se a forca de interferéncia que atua sobre
o satélite. Na figura 6, onde foi colocado o geopotencial da Terra até o nivel J2, observa-se
que a variacdo dos elementos orbitais é mais frequente, e a ascensdo da reta do nodo
ascendente (£), aumento muito variando tanto para o lado positivo quanto ao negativo,
mostrando que o satélite fica variando entre o hemisfério sul e norte.

Assim, até o presente momento, este trabalho esta de acordo com o planejamento, ou seja,
sem apresentar problemas insollveis, e as eventuais dificuldades, foram sanadas pelo

orientador.

17



INPE

MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

[1] - CURTIS, Howard D. Orbital Mechanics: for Engineering Students. Third Edition.
United States: Elsevier Ltd. 2014.

[2] - PILCHOWSKI, H.U.; SILVA, W.C.C. & FERREIRA, L.D.D. Introduc¢ado a mecanica
celeste. Sdo José dos Campos, Sdo Paulo, Brasil, 1981. (INPE-2126-RPE/350)

[3] - FERREIRA, L.D.D.; SILVA, W.C.C. & PILCHOWSKI, H.U. Notas sobre sistemas
de coordenadas e tempo. Sdo José dos Campos, Sdo Paulo, Brasil, 1979. (INPE-1634-
RPE/039)

[4] - BROUWER, D. & CLEMENCE, G.M. Methods of celestial mechanics. New York,
N.Y., Academic, 1961.

[5] - ESCOBAL, P.R. Methods of orbital determination. New York, N.Y., John Wiley &
Sons, 1965.

[6] - PRUSSING, J. E.; CONWAY, B. A. Orbital Mechanics. Oxford, University Press,
1993.

BOND, V. R.; ALLMAN, M. C. Modern Astrodynamics: Fundamentals and
Perturbation Methods. Princeton University Press, 1996.

[7] - KAPLAN, M. H. Modern spacecraft dynamic & control. New York: John Wiley &
Sons, 1976.

[8] - LARSON, W. J.; WERTZ, J. R. Space mission analysis and design. Torrance,
California: Space Technology Series, 1992.

[9] - WIE, B. Space vehicle dynamics and control. Reston, Virginia: AIAA Education
Series, 1998.

18



Q

MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS
ANEXOS
Anexo 1 - Perturbagdo em uma Orbita eliptica (HEO).
L3-E1, (depd iy g aiiy [digh
o v - = "o . . - -
""-.\. e . . I-' .'._ g -..r
= h\ A NN s S
S [ ] L ; __.-"
-0z Hx"- s |'.Hh'l | IIIlI lII W L J
L f oy i
_\“h.\_‘- 1 II.' _.'I - n2s Fy "‘\.\_.-"'r
03 . f
o 200 400 600 (¥ 200 40 B0 200 00 B0
diys days days
HELCY
Fonte: Howard D. Curtis
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