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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo desenvolver um algoritmo computacional que seja capaz de
fornecer a perturbacdo da orbita de um satélite artificial terrestre devido a acdo do arrasto
atmosférico. Orbitas cada vez mais baixas causam um efeito de desaceleracdo maior no satélite
devido ao atrito denominado forca de arrasto. Uma orbita eliptica sofre a desaceleracdo ao passar
pelo perigeu, consequentemente sua altitude no apogeu tende a diminuir e se transformar em uma
oOrbita circular. Neste trabalho foi possivel iniciar a elaboracdo dos algoritmos utilizando equagdes
newtonianas e keplerianas, para que fosse possivel obter os elementos keplerianos, de 6rbitas de
satélites artificiais terrestres, a partir de sua velocidade e sua posicdo e vice versa. Com o0s
algoritmos, de determinagdo de 6rbita, aqui desenvolvidos, foi possivel elaborar um algoritmo de
propagacao orbital, a partir do uso do conjunto dos métodos utilizados, sendo possivel visualizar a
propagacao orbital do satélite em fun¢do do tempo. Para o desenvolvimento do algoritmo com a
perturbacdo do arrasto atmosférico, foi necessario determinar o coeficiente de arrasto frontal, lateral
e posterior tendo que levar em consideragdo a densidade do meio em relagdo a altitude baseando na
tabela US Standard Atmosphere 1976 (USSA76), permitindo determinar a forga de arrasto sobre o
satélite ao longo de seu trajeto e ser aplicado no algoritmo de propagagdo para que seja possivel

visualizar a propagacado orbital de um satélite considerando a ac¢do do arrasto atmosférico.

Palavras-chave: Determinagdo da orbita de satélites, perturbagao da oOrbita 1, arrasto atmostérico.
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LISTA DE SIMBOLOS E ABREVIATURAS

p — Constante gravitacional

r — Posicao

v — Velocidade

wg — Velocidade angular de rotacao da Terra
A — Area do satélite

m — Massa do satélite

Cp — Coeficiente de arrasto

p — Densidade Atmosférica em relacao a altitude
D — Forga de arrasto

p — Aceleracao da perturbagao

p — Raio do Perigeu

r, — Raio do Apogeu

a — Semi-eixo maior da elipse

h — Momento Angular

e — Excentricidade

2 — Ascensao Reta do Nodo Ascendente

w — Argumento do Perigeu

6 — Anomalia Verdadeira

T — Periodo
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1. INTRODUCAO

Satélites artificiais terrestres sdo influenciados por diversas forcas perturbadoras, fazendo com que
saia de sua oOrbita. Uma dessas for¢as estudada neste trabalho é a forca de arrasto atmosférico. A
determinacgdo de oOrbita € necessaria para determinar a posi¢ao e velocidade do satélite artificial em

um instante de tempo.

2. OBJETIVOS

O objetivo deste trabalho ¢ desenvolver um programa computacional que calcule a perturbagao da
orbita de um satélite artificial terrestre devido ao arrasto atmosférico, fornecendo os dados da
perturbagdo orbital. Visando alcangar o objetivo de um algoritmo que possa ser inserido em

programas computacionais mais abrangentes, destinados ao controle de oOrbitas.

3. FUNDAMENTACAO TEORICA

3.1. PROBLEMA DOS DOIS CORPOS

O problema dos dois corpos ¢ a representagdo do momento das forcas em relacdo ao centro de
massas, podendo ser reduzido ao problema de um corpo de massa desprezivel em que o movimento
de um corpo em relacao a outro, € devido a atragdo de um campo gravitacional exercida por uma
massa pontual:

d?r r
PTG
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3.2. VELOCIDADE RELATIVA

A velocidade relativa ¢ calculada como vrer = v-vam ,€ considerando que a velocidade atmosférica

seja a mesma que a velocidade angular de rotacao da Terra entao:

Vel =V — W XT

3.3. FORCA DE ARRASTO

A forca de arrasto ¢ a forca resistente do movimento de um objeto sélido através de um fluido,
atuando em sentido oposto ao movimento do satélite, fazendo com que o satélite perca velocidade
em sua posi¢do proximo ao perigeu, consequentemente perdendo energia e ndo atingindo a altitude

do apogeu anterior. No entanto, a altitude do perigeu se mantém quase a mesma (Figura 1.).

1000

Apogee

Altitude (km)
g

Perigee

0 20 40 60 80 100 120
Time (days)

Figura 1- Variacdo da altitude do perigeu e apogeu devido ao arrasto atmosférico.

Fonte: CURTIS 2014.
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A forga de arrasto pode ser definida como:
1
D = EpvrelCDA

E a aceleracdo da perturbagdo da forga de arrasto como p=D/m, entdo:

-1 CpA
p = 7pvrel (7) Urel

Onde p ¢ a densidade do ar em relagdo a altitude usando o modelo USSA76, A ¢ area efetiva, Cp € 0

coeficiente de arrasto e m massa do satélite.
Para determinar a perturbagao do movimento de dois corpos ¢ adicionado o termo p.

d*r T,
dez ~ HETP
Com a equacdo diferencial de segunda como condicdo inicial pode-se resolver r e v para um

intervalo de tempo.

4. METODOLOGIA

O calculo da perturbagdo da orbita se dara através de uma rotina computacional que calcula as
forgas de arrasto que atua sobre o satélite artificial. Inicialmente foram feitos estudos dos métodos
de posicionamento de satélites artificiais, que possibilita calcular as propriedades da orbita de um
satélite, tal que seja possivel determinar essa Orbita. Em seguida foi necessario o estudo dos
sistemas de tempo, como conversdes de data Juliana, e a utilizacdo do conjunto dos métodos como
Problema Direto, Problema Inverso e Método das Trés Posi¢des para determinar a orbita. Por fim o
estudo do coeficiente de arrasto considerando a densidade do meio em relacdo a altitude baseando
na tabela US Standard Atmosphere 1976 (USSA76), permitindo determinar a for¢a de arrasto sobre
o satélite a partir do uso do método de Processo Direto, para determinar a posi¢ao e velocidade do
satélite no instante de tempo, utilizando a equagdo do problema dos dois corpos para determinar a
aceleracdo junto com a perturbagdo, a partir do vetor posi¢do. Por fim a utilizagdo de métodos
numéricos de Integragdo de Orbita para determinar a propagagdo da 6rbita do satélite artificial com

a perturbacao.

10
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5. ANALISES E RESULTADOS

O algoritmo do estudo foi desenvolvido em linguagem Python onde foi possivel realizar testes com

base em dados encontrados por CURTIS (2014).

Resultados encontrados a partir do método do Problema Direto (Figura 2):

MDados fornecidos:

Momento angular: BO00D Em"~2/s

Excentricidade: 1.4

Inclinacio: 0.5235987755982588 rad

Ascensdo Reta do Nodo Ascendente: 1.0471975511965%976
rad

Argumento do Perigeu: 0.6981317007977318 rad
Anomalia Verdadeira: 0.5235987755982988 rad

Dados Calculados:
Posicac: [-4039,.8550232 4814 .56048018 3628.62470217]
Velocidade: [=10.,3859B762 =-4.77192164 1.743875 ]

Figura 2- Problema Direto.
Fonte: O autor

Resultados encontrados a partir do método do Problema Inverso (Figura 3):

AMDados fornecidos:
Posicao: [-e045 -32490 2500]
Velocidade: [-3.457 &.618 2.533]

Dados Calculados:

Momento angular: 8393.5 Em?*/s

Excentricidade: 0.17121234628445342

Inclinacio: 153,2492285182475  rad

Ascensdo do Reta do Node Ascendente: 104.72071466560382
rad

Argumento do Perigeu: 20.06831c650582467 rad

Anomalia Verdadeira: 28.44562830606145367 rad

Figura 3- Problema Inverso.
Fonte: O autor

11
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Resultados encontrados a partir do Método das Trés Posi¢des (Figura 4):

MDados fornecidos:
Posigao 1: [-294.3Z2, 4265.1, 5986.7]
Posigdo 2: [-1365.5, 3637.6, ©346.8]
Posicdo 3: [=-2940.3, 2473.7, ©555.8]

Resultados
Velocidade para a posigdo (deois): [-6.21740189 -4.01216524 1.59898473]

Os elementos orbitais gue representa a posigdeo & a wvelocidade (dois)
Semi-eixo malor : 7813.0 Em

Excentricidade: 0.10010369281339042

Inclinacéo: 60.000470277369566 graus

Ascensdo do nodo: 40,00144177286778 graus
Argumento do Perigeu: 30.074116831547773  graus
Arnomalia verdadeira: 489,.92565926551782 graus

Figura 4- Método das Trés Posicoes.

Fonte: O autor

Resultados encontrados da propagacao orbital dados valores iniciais 7y, 74, 2, ® e 6.
Raio do Perigeu: 1, = 6593 km (altitude 215 km)

Raio do Apogeu: ra = 7317 km (altitude 939 km)

Ascensao Reta do Nodo Ascendente: QQ = 340°

Argumento do Perigeu: ® = 65.1°

Anomalia Verdadeira: 6 = 332°

Determinacao dos elementos e, a, i, T (Figura 5).

excentricidade (e2): 0.05204888569374551
Semi-eixc malcr da elipse (al: ©€955.0 km
Momento angular (h): 52580.915736860414 km? /=
Periocdo (T): 1.71579548108333422-08 min

Figura 5- Parametros Orbitais.
Fonte: O autor

12
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Determinacao da Posi¢ao e Velocidade Inicial (Figura 6).

Momento angular (h): 52580.915736860414 km?/s
Periodo (T): 1.7157354B10833342e-08 min

Posicac Inicial: [ 4109.93730389 2658.07¢13964 -4474.
2091795 ]

Velocidade Inicial: [1.11846057 6,10992337 4,93178362)

Figura 6- Posicdo e Velocidade inicial.
Fonte: O autor

Propagacdo da altitude e velocidade no tempo (Figura 7).

altitude no tempo

7250 -+
7000 +
6750 -
0 5000 10000 15000 20000 25000
velocidade no tempo
8.0
7.5 1

T T T T T
0 5000 10000 15000 20000 25000

Figura 7-Variacdo da altitude no tempo e variagdo da velocidade no tempo
sem a perturbacao.

Fonte: O autor

13
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Variagao altitude devido a acao do arrasto atmosférico frontal (Figura 8).

Altitude no tempo

500 -

0 5000 10000 15000 20000 25000

Figura 8- Variagdo da altitude devido a acéo do
arrasto atmosférico frontal.

Fonte: O autor

6. CONCLUSAO

Os resultados obtidos pelos algoritmos desenvolvido neste estudo foram gratificantes tendo
resultados com precisdo de até quinze casas decimais, tendo a aproximacdo dos resultados
encontrados por CURTIS (2014) nos métodos de Processo Direto, Inverso e Método das Trés
Posicdes. O desenvolvimento do algoritmo da acdo do arrasto atmosférico frontal (Figura §), nota-
se que a altitude no apogeu diminui rapidamente comparada a altitude do perigeu levando a

conclusdo de que a forca de arrasto atmosférico estd sendo considerada na propagacdo da orbita.

14
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APENDICE

Este apéndice lista os algoritmos em python desenvolvidos e utilizado neste estudo, focando no

algoritmo sem utilizar técnicas de interfaceamento grafico, tendo a necessidade de entender a

linguagem python e utilizar algumas bibliotecas do python como: numpy, scipy e matplotlib, para

que seja possivel utilizar os algoritmos.

ALGORITMO PROCESSO DIRETO

def pos_dir(self):

"

Este metodo encontra o vetor posi¢do e velocidade a partir dos elementos keplerianos
#Elementos Keplerianos
h = self.elkep[0] #momento angular (km?/s)
e =self.elkep[1] #Hexcentricidade
I =selfelkep[2] #nclinacdo (rad)
w = self.elkep[3] #Argumento do Perigeu (rad)
RA =self.elkep[4] #Ascensdo Reta do Nodo Ascendente (rad)
TA = self.elkep[5] #Anomalia verdadeira (rad)
#Vetores posi¢do e velocidade no quadro perifocal (km e km/s)
rx = pow(h, 2)/self.mi*(1/(1+e*np.cos(TA)))*np.cos(TA)
ry = pow(h, 2)/self. mi*(1/(1+e*np.cos(TA)))*np.sin(TA)
vx = self.mi/h*-np.sin(TA)
vy = self.mi/h*(e + np.cos(TA))
#Transformagdo das coordenadas
Qx_1 = np.array([[np.cos(RA), np.sin(RA), 0],
[-np.sin(RA), np.cos(RA), 0],
[0, 0, 11])
Qx_2 =np.array([[1, 0, 0],
[0, np.cos(I), np.sin(I)],
[0, -np.sin(1), np.cos(D)]])
Qx_3 = np.array([[np.cos(w), np.sin(w), 0],
[-np.sin(w), np.cos(w), 0],
[0, 0, 17D
Qx =np.dot(Qx_2, Qx_3)
Qx_T = np.matrix.transpose(np.dot(Qx_1, Qx))
#Vetor posicdo e velocidade no quadro equatorial geocéntrico (km e km/s)
R =np.dot(Qx_T, np.array([rx, ry, 0]))
V =np.dot(Qx_T, np.array([vx, vy, 0]))
return R, V

17
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ALGORITMO PROCESSO INVERSO

def pos_inv(self):

"

Este método encontra os elementos keplerianos a partir do vetor posi¢do e velocidade
r = np.sqrt(self.pos[0] ** 2 + self.pos[1] ** 2 + self.pos[2] ** 2) #modulo da posicdo
v = np.sqrt(self.vel[0] ** 2 + self.vel[1] ** 2 + self.vel[2] ** 2) #modulo da velocidade
vr = np.dot(self.pos, self.vel) / r #componente da velocidade radial
H = np.cross(self.pos, self.vel)  #momento angular
h =np.sqrt(H[0] ** 2 + H[1] ** 2 + H[2] ** 2) #modulo do momento angular
I =np.arccos(H[2] / h) #inclinagdo
N_vet = np.cross(np.array([0, 0, 1]), H) #Linha do nodo
N =np.sqrt(N_vet[0] ** 2 + N vet[1] ** 2 + N _vet[2] ** 2) #modulo da linha do nodo
if N _vet[2] > 0:
# print(" O nodo ascendente esta no quadrante 1 ou 4")
if N _vet[1] >=0:
n_ascendente = np.arccos(N_vet[2] / N)
# print("\033[1,;32mO nodo ascendente esta no quadrante 11033[m")
else:

nodo_ascendente = 360 - np.arccos(N_vet[2] / N)

# print("\033[1;32mO nodo ascendente esta no quadrante 41033[m")
else:

# print("O nodo ascendente esta no quadrante 2 ou 3")
if N_vet[2] >=0:

nodo_ascendente = np.arccos(N_vet[0] / N)

# print("\033[1,;32mO nodo ascendente esta no quadrante 2\033[m")

else:

nodo_ascendente = 360 - np.arccos(N_vet[0] / N)

# print("\033[1,;32mO nodo ascendente esta no quadrante 3\033[m")
e_vet=(1/self.mi) * ((((v**2 - (self.mi/ 1)) * self.pos) - r * vr * self.vel)) #excentricidade
e =np.sqrt(e_vet[0] ¥* 2 + e vet[1] ** 2 + e vet[2] ** 2) #modulo da excentricidade
if (np.sum(N_vet) * np.sum(e_vet)) > 0:

# print("O argumento do perigeu esta no quadrante 1 ou 4")
ife vet[2] >=0:

argumento_perigeu = np.arccos(np.dot(N_vet, ¢_vet) / (N * ¢))

# print("\033[1;32mO argumento do perigeu esta no quadrante 1\033[m")

else:

argumento_perigeu = 360 - np.arccos(np.dot(N_vet, e vet) / (N * e))

# print("\033[1;32mO argumento do perigeu esta no quadrante 4\033[m")
else:

# print("O argumento do perigeu esta no quadrante 2 ou 3")
ife vet[2] >=0:

argumento_perigeu = np.arccos(np.dot(N_vet, ¢_vet) / (N * ¢))

# print("\033[1,;32mO argumento do perigeu esta no quadrante 2\033[m")

else:

argumento_perigeu = 360 - np.arccos(np.dot(N_vet, e _vet) / (N * ¢))

# print("\033[1,;32mO argumento do perigeu esta no quadrante 3\033[m")
if (np.sum(e_vet) * np.sum(self.pos)) > 0:

# print("O satelite esta no quadrante 1 ou 4")
if vi >=0:

anomalia_verdadeira = np.arccos(np.dot(e_vet, self.pos) / (e * 1))

# print("\033[1;32mO satelite esta voando longe do perigeu\033[m")

else:

anomalia_verdadeira = 360 - np.arccos(np.dot(e_vet, self.pos) / (e * r))

# print("\033[1,;32mO satelite esta voando proximo ao perigeu\033[m")
else:

# print("O satelite esta no quadrante 2 ou 3")
if vi >=0:

18




. MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICH{GES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS ESPACIAIS

anomalia_verdadeira = np.arccos(np.dot(e_vet, self.pos) / (e * r))
# print("\033[1;32mO satelite esta voando longe do perigeu\033[m")
else:
anomalia_verdadeira = 360 - np.arccos(np.dot(e_vet, self.pos) / (e * r))
# print("\033[1,;32mO satelite esta voando proximo ao perigeu\033[m")
rp = ((h ** 2) / self.mi) * (1 /(1 + e * np.cos(0)))
ra=((h ** 2) /self.mi) * (1 /(1 + e * np.cos(180)))
if (6> 1+ 10 ** 5): # ORBITA HIPERBOLICA
print("\033[1;32mOrbita hiperbélica\033[m'")
a=(h**2/selfmi) * (1/((e **2)-1))
if (1+10%%-5>¢>1-10**-5): # ORBITA PARABOLICA
print("\033[1;32mOrbita Parabélica\033[m")
if(1-10**-5>e>0): #ELIPTICA OU CIRCULAR
# print("\033[1:32mOrbita Eliptica ou Circular\033[m")

T=((2 * self.pi) / np.sqrt(self.mi)) * np.sqrt(a ** 3)
periodo = (((2 * self.pi) / np.sqrt(self.mi)) * np.sqrt(a ** 3)) / 3600

anomalia_media = 2 * np.arctan(anomalia_verdadeira / (2 * np.arctan(np.sqrt((1 +¢) / (1 - ¢)))))

elkep = [h, e, np.degrees(I), np.degrees(nodo_ascendente), np.degrees(argumento_perigeu),
np.degrees(anomalia_verdadeira)]
return elkep

ALGORITMO METODO DAS TRES POSICOES

def trés_posigoes(self):

Rx = self.pos[0] #posi¢ao em x
Ry = self.pos[1] #posi¢do em y
Rz = self.pos[2] {#posicdo em z
rx = np.sqrt(Rx[0] ** 2 + Rx[1] ** 2 + Rx[2] ** 2)#modulo da posi¢ao em x
ry = np.sqrt(Ry[0] ** 2 + Ry[1] ** 2 + Ry[2] ** 2)#modulo da posi¢do em y
rz = np.sqrt(Rz[0] ** 2 + Rz[1] ** 2 + Rz[2] ** 2)#modulo da posicio em z
C23 = np.cross(Ry, Rz)
€23 =np.sqrt(C23[0] ** 2 + C23[1] ** 2 + C23[2] ** 2)
if abs(np.dot(Rx, C23)/rx/c23) > self.tol:
print("\n Os vetores nao sdo coplanares.\n\n")
else:
N =rx*C23 + ry*np.cross(Rz, Rx) + rz*np.cross(Rx, Ry)
n = np.sqrt(N[0] ** 2 + N[1] ** 2 + N[2] ** 2)
D = np.cross(Rx, Ry) + C23 + np.cross(Rz, Rx)
d = np.sqrt(D[0] ** 2 + D[1] ** 2 + D[2] ** 2)
S=Rx *(ry - rz) + Ry * (rz - rx) + Rz * (rx - ry)
Vel2 = np.sqrt(self.mi/n/d) * (np.cross(D, Ry) / ry + S)
print("\nVelocidade para a posicio (dois):', Vel2,
"\n\nOs elementos orbitais que representa a posicio e a velocidade (dois)'")
inverso(Ry, Vel2).saida_inv()
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ALGORITMO DERIVACAO DA POSICAO E VELOCIDADE

def deriv(t,f): #Essa funcdo calcula a aceleracdo do satélite do vetor posicdo e
velocidade no tempo
R = £f[0:3]

self.List R.append(R)

self.List t.append(t/self.days)

rl = np.sqgrt (R[0] ** 2 + R[1] ** 2 + R[2] ** 2) #

self.alt = rl - self.RE #altitude do satélite sem a interferéncia do
arrasto atmosférico

#print (self.alt)

rho = atmosfera(self.alt) #Densidade atmosférica do ar em relacdo a
altitude

V = £[3:6] #Velocidade do satélite

Vrel = V - np.cross(self.wE, R) #Velocidade relativa = Velocidade do
satélite - velocidade angular de rotacdo da Terra

vrel = np.sqgrt(Vrel[0] ** 2 + Vrel[l] ** 2 + Vrel[2] ** 2) #Modulo da
velocidade relativa

uv = Vrel / vrel #Versor da velocidade relativa

ap = -self.CD * self.A / self.m * rho * (1000 * vrel) ** 2 / 2 * uv
#acaleracdo pertubada

a0 = -self.mi * R / rl ** 3 #Formula reduzida do problema dos dois
corpos

a = a0 + ap #Aceleracdo da orbita + aceleracdo pertubada

self.List ar.append(al[0
self.List as.append(al[l
self.List aw.append(a[2])
self.List acel.append(np.sgrt(al0] ** 2 + a[l] ** 2 + a[2] ** 2))
#print (V,a)

return [V[O0], VI[1], V[2], al[0], all]l, al2]]

ALGORITMO DENSIDADE ATMOSFERICA EM RELACAO A ALTITUDE

def atmosfera(z) :# essa funcdo calcula a densidade do ar em relacdo a altitude
do satélite

# altitude geometrica (km)
h = [0, 25, 30, 40, 50, 60, 70, 80, 90, 100, 110, 120, 130, 140, 150, 180,
200, 250, 300, 350, 400, 450,
500, 600, 700, 800, 900, 1000]
# densidade correspondente de USSA76 (kg/m?)
r = [1.225, 4.008e-2, 1.84le-2, 3.996e-3, 1.027e-3, 3.097e-4, 8.283e-5,
1.846e-5, 3.416e-6, 5.606e-7,
9.708e-8, 2.222e-8, 8.152e-9, 3.831e-9, 2.076e-9, 5.194e-10, 2.541e-10,
6.073e-11, 1.916e-11,
7.014e-12, 2.803e-12, 1.184e-12, 5.215e-13, 1.137e-13, 3.070e-14,
1.136e-14, 5.759%9e-15, 3.56le-15]
# altura scalar (km)
H= [7.310, 6.427, 6.546, 7.360, 8.342, 7.583, 6.661, 5.927, 5.553, 5.703,
6.782, 9.973, 13.243, 16.332,
21.652, 27.974, 34.934, 43.342, 49.755, 54.513, 58.019, 60.980, 65.654,
76.377, 100.587, 147.203,

208.020]
if (z > 1000):
z = 1000
elif (z < 0):
z =0
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for j in range (0, 27):
if (z >= h[j] and z < h[] + 1]):
i=73
if (z == 1000):
i = 26
densidade = r[i] * np.exp(-(z - h[i])
return densidade

/ H[il)
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