CURSO DE TREINAMENTO
'PARA OPERADORES DE ESTAGUES APT

‘organizado por
Roberto Vicente Calheiros®
Antonio Divino Moura
Rosalvo Pinheiro dos Santos

Vol. 1

'Relatério LAFE-167
Junho, 1971

—

PR - Conselho Nacional de Pesquisas
Instituto de Pesquisas Espaciais
Sag José dos Campos - SP - Brasil

* Fundagao Educacional de Bauru



PRESIDENCIA DA REPUBLICA
CONSELHO NACIONAL DE PESQUISAS

INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAIS

Sdo José dos Compos - Estado de 5. Paulo - Brasil

CURSO DE TREINAMENTO

PARA OPERADORES DE ESTAGOES APT

organizado por

Roberto Vicente Calheiros
Antonio Divino Moura

Rosalvo Pinheiro dos Santos

Este relatorio contém elementos do programa de aper

feigoamento de pesscal do INPE e sua publicagao foi aprovada pelo

s

abatxo assinado,

Fernando de Mendan’ga
Diretor Geral

-7 -



SUMARTO

No Capitulo I sao apresentados os conceitos basicos en
volvidos no processo de colocagao de um satélite em orbita, as caracte
risticas das orbitas e alguns processos de estabilizagao e determinagao

da posigao do satelite na orbita.

Hos Capitulos II e III dao-se os processos usados para lo
calizar as fotos, o gradeamentoc das mesmas e o0s resultados de eventuais

desvios do sateélite e de sua posigao em orbita.

No Capitulo IV estao enunciados alguns aspectos basicos
da analise simplificada das fotos, reconhecimento de tipos de cobertura

e sistemas meteorologicos importantes presentes nas mesmas.

Muitos itens contidos nestas notas sao adaptagoes de tex
tos basicos em cada assunto. As referencias sao emunciadas no final dos

capitulos.
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INTRODUGAO GERAL

Este trabalho constitut parte importante de apoioao cur
so de formagao de operadores APT, ministrado pelo INFE a elementos des
tinadoe a trabalharem com a Estagoes APT constantes do programa  INPE-

BNDE para instalagac de 20 delas no territdrio nacional.



CAPTTULD I

TRAJETORIA DE SUBIDA E DRBITAS DE SATELITES

I.1 - INTRODUGRO

A pggavra satelite, num de seus significados basicos, @
definida CORO UM pequeno corpo girando em torno de um corpo maior. Desde
1957, quando o 19 satelite artificial foi colocado em orbita da  Terra,
0 térmo se tornou diretamente associado com os satelites feitos pelo ho
mem., Mysseis balisticos, satélites da Terra e provas espaciais todos . se
guem trajetorias semelhantes durante a fase propelida de seus voos. Es
sas trajetorias sao baseadas nas leis do movimento desenvolvido por HNew
ton e dependem de fatores tais como émpuxo do motor, sustentacdo e arras
to aerodinamicos, e a forca gravitacional variavel. Uma vez em Orbita em
torno da Terra ou do Sol, o veTculo obedecera ds leis do movimento pla
netario estabelecidas por Galileo e Kepler. Para estabelecer a capacida
de de performance de um veiculo & necessario fazer um estudo completo do
caminho de voo., Calculos precisos de trajetoria sao feitos programando-
se dados deta1hédos.em computadores. Variacoes de subidas propulsionadas
s3o usadas para se conseguir missdes especificas de sateélites ou sondas
espaciais, o conceito de um motor religavel e um exemplo dessas varia

coes, permitindo um aumento da capacidade de performance.

Os elementos orbitais, tanto dimensionais como de orien

tacao, servem para definir a Orbita e a posigao do satelite nela.
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Esta relagdo de posigao no tempo € necessaria para mui

tos objetivos. 0 efeito do ponto de lancamento na inclinagao orbital i e
relacionado com o azirmute de langamento e a latitude do ponto de injecao
em orbita. 0 movimento primario da Terra (rotacdo) e seu efeito na posi
¢ao relativa do satelite pode ser demonstrado projetando-se o traco da
orbita na superficie da Terra usando uma projecdo Mercator. A orbita de
um satélite terrestre sera mudada ou perturbada tanto pelo arrasto atmos
férico como pela forma da Terra. A porgdo de atmosfera residual fara com
que satelites em baixas altitudes diminuam sua altura orbital e,eventual
mente, re-entrem na atmosfera terrestre. 0 fato da Terra ser um esferﬁi
de achatado faz com que os elementos orbitais mudem com o tempo.Controle
orbital para corrigir essas perturbacdes, assin como erros iniciais _ de
navegacao, pode ser obtido por meiqrgg um sistema de propulsdo levado a
bordo. O acoplamento de satélites terrestres & necessario para esta
belecer estacoes espaciais tripuladas e transportar pessoal da Terra pa
ra a estacao e vice-versa. As leis mateméticas que governam as trajet§
rias de subida, Orbitas, perturbacoes e manobras serdao descritas a se

guir.

[.2 - LEIS DE MOVIMENTO

A trajetoria de um veTculo espacial & determinada pe]aS
forcas agindo nele através de seu voo no sistema planetario. Essas  for
¢as sao numerosas e variam em magnitude. desde o empuxo inicial de lanca
mento dos motores do foguete até a atragao dos' planetas e do sol. Este
Ttem descreve as leis englobando as forcas que agem num corpo ,as  pro
priedades do corpo e a mudangca no movimento do corpo a medida que éle

prossegue em sua trajetoria. Para se ter um melhor entendimento das leis
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de movimento, as definicoes basicas para os térmos usados para descrever

as leis devem ser estabelecidas.

As definicoes a sequir se aplicam a forca, massa, acele

racao e ‘movimento:

A - FORGA - E a acado sdbre um corpo que muda ou tende a mudar o esta
do de movimento do mesmo. Podemos dizer, também, que for
ca € a acao que deforma um corpo ou muda sua velocidade.

Denominamos por F.

B - MASSA - [ definida como a resisténcia que um corpo oferece para

ser acelerado a uma dada raz3o. A massa do corpo se reve

la como inércia. A inércia & portanto a tendencia da ma
teria a resistir a qualquer mudanga no seu estado de mo
vimento. Tudo que tem massa tem inercéia. A massa e uma
propriedade do corpo que nao varia, desde que a velocida
de do corpo seja desprezivel em relacao a velocidade da

luz. Denominamos por M.

C - ACELERAGRO - A razdo no tempo, na qual um corpo ganha ou perde ve

- locidade & chamada aceleracdo (a).

A mudanca progressiva de posicac de um ponto ou um corpo

durante um intervalo de tempo descreve o conceito fisico de movimento.
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Isaac Newton estabeleceu leis exprimindo as relacoes e
xistentes entre o sistema de forcas atuando sdbre um corpo, as proprie
dades do corpo e a mudanca no movimento do corpo. As leis de Newton po

dem ser enunciadas conforme se seque.

I.2.1 - PRIMEIRA LEI DE NEWTOH

E um fato conhecido que o movimento de um corpo estda in
. timamente relacionado com as forgas que agem sobre ele. No entanto,por
muitos séculos a maneira exata sequndo a qual a for¢a e o movimento es
tao relacionados iludiu os fildosofos que especularam sobre essa rela
cao. Aristoteles expressou a ideéia de que um corpo em movimento acaba

por parar a menos que haja uma forca agindo sobre ele continuamente. -

Durante seculos o homem procurou saber o que mantinha os

planetas em seu movimento e o que fazia a Lua girar em torno da Terra.

——

Embora Cérgbrbs brilhantes tivessem trabalhado no problema, nenhuma re
Tagdo coerente e aceitavel entre forga e movimento foi estabelecida a
té o século XVII. Galileu (1564-1642) estudou o movimento acelerado,tan
to largando corpos de certa altura, como rolando bolas em planos incli
nados. Ele observou que, quando o atrito era muito pequeno, uma bola
rolava por uma distancia maior em um plano horizontal, sem parar. Even
tualmente, €le se convenceu de que uma bola num plano horizontal sem

qualquer atrito persistiria para sempre no seu movimento a uma veloci

dade constante.

Essa ideia revolucionaria provou ser das mais {teis no

desenvolvimento de um conhecimento do movimento.
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Galileu descobriu que os corpos nao caem com velocidade

constante mas sofrem uma aceleragao constante. Isso sugeria qua a atra
¢ao da Terra ndo produzia o movimento propriamente dito, mas sim uma mu

danga no estado de movimento.

Newton (1642-1727) aceitou as conclusOes de Galileu e

formulou essa ideéia como a sua primeira lei do movimento:

"TODO CORPO CONTINUA EM SEU ESTADO DE REPOUSO OU DE VELOCIDADE UNIFOR
ME NUMA LINHA RETA A MENOS QUE SEJA COMPELIDO A MUDAR AQUELE ESTADO PE
LA APLICACRO DE ALGUMA FORCA RESULTANTE EXTERNA",

Nenhum corpo real fica completamente livre de forgas ex
ternas, mas existem casos em que e possivel fazer a forga resultante a
proximadamente igual a zero, Nesses casos vemos que O COrpo se compor
ta de acordo com a la. lei de Newton. Uma vez que nunca podemos elimi
nar completamente o atrito, e desde que os esforgos para compensa-1lo
s3ao imperfeitos, devemos reconhecer que a la. lei de Newton & uma idea
lizacdo. No entanto, & uma idealizagdo que deu a chave para a elabora
¢ao de uma teoria coerente e inteligivel do movimento. Existem,natural

mente, muitas maneiras de enunciar esse principio.

Uma outra maneira de exprimi-lo e:

"UM CORPO EM REPOUSO PERMANECE EM REPOUSO, E UM CORPO EM MOVIMENTO PER
MANECE EM MOVIMENTO COM VELOCIDADE CONSTANTE AO LONGO DA MESMA RETA A
MENOS QUE SEJA ATUADG POR ALGUMA FORGA RESULTANTE",
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Quando uma for¢a muito pequena age sobre um corpo de

massa razoavelmente grande, por um periodo de tempo muito curto, a mu
danca gue resulta na velocidade do corpo @ muito pequena, e o requisi
tc de forca nula na la. lei de Newton & quase satisfeito. Sob estas
condigoes podemos tirar uma carta debaixo de uma moeda (Fig. I.1) com
um golpe rapido, ou sacudir uma toalha de mesa debaixo de um copo sem

alterar suas posicoes.

A la. lei de Newton pode tambem ser usada para explicar

como se coloca um martelo no cabo, batendo sGbre uma mesa (Fig. I.2).

INERCIA - Na la. lei de Newton aparece uma propriedade
importante da matéria. E conhecida como INERCIA a propriedade pela qual
a materia mantém uma velocidade constante na ausencia de uma forca ex
terna nao ba]abcean.'Quando um automovel & freiado subitamente os pas
sageiros obedecem a la. lei de Newton e continuam em movimento com velo
cidade constante ate que a]guma forca externa mude seu estado demov imen
to. Os cintos de gééurangafnum automovel podem fornecer tal forga exter
na - bastante preferivel aquela exercida pelo parabrisa ou painel.Um ho
mem corrende num caminho cobertoc de gelo acha dificil pafar.bruscamente
porque o atrito n3o @ adequado para fornecer for¢a externa necessaria a
deceleracao. Quando uma bola de baseball ga% da mao do "pitcher" glacon
tinua a mover-se com velocidade essencialmente constante ate atingir a
Tuva do "catcher".Nenhuma fOor¢a @ necessaria para manté-la em movimento,

Naturalmente, a bola @ levemente freiada pela resistencia do ar e puxa

da para aTerra,devido aoseu peso.Se uma bola pesada & suspensa por ufia mo -
la (Fig.I.3) euma mola identica € presa embaixo,a mola de cima quebra sob

uma tracao contInua aumentada vagarosamente.Mas se e dada uma brusca sa
c 4



A la. lei de Newton afirma que um
COrpo em repouso permanece em re
pouso a menos que seja movido por
alguma forca resultante externa.

A 1a. lei de Newton tambem afirma
que um corpo em movimento permane
ce em movimento com uma velocida

de constante a menos que seja a
tuado por uma forca resultante ex
terna.

Uma bola pesada @ suspensa por u
ma mola. A mola de cima quebra
sob uma tracdo continua aumentada
vagarosamente, mas uma brusca sa
cudida quebra a corda embaixo.
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cudida a mola inferior se quebra. A i@ércigﬂda bola & t3ao grande que e
la isola a mola superior da sacudida. Toda matéria tem inércia. 0 con
ceito de massa foi introduzido por Newton como uma medida da inercia.Em
qualquer ponto da Terra o peso de qualquer corpo & proporcional a  sua
massa, mas se o corpo estivesse no espago interplanetario onde ele n3o
tivesse mais peso reconhecivel, ainda teria inercia., Ainda seria necessa
rio a mesma forca do dedo do pé numa bola de futebol para conferir-lhe

uma dada aceleragao. Se a bola estivesse cheia de mercurio, sua inercia

seria bastante aumentada.

Quer se chute essa bola a bordo de uma nave espacial ou
na Terra, a dor resultante seria a mesma, ainda que a bola cheia de mer

curio pudesse pesar muito pouco ou nada no espago interplanetario.

1.2,2 - SEGUNDA LET DE NEWTON

Se nenhuma forga externa n3o balanceada atua sobre um
corpo, ele mantem uma velocidade constante (la. lei). 0 que acontece
se uma forga externa nao balanceada agir sobre ele? Para responder a es
ta pergunta quantitativamente, vamos considerar um conjunto de  experi

mentos idealizados.

a - Suponhamos que dispomos de uma mesa perfeitamente nivela
da e sem atrito na qual possamos acelerar uma massa de varios quilogra
mas (poderiamos tornar o atrito muito pequeno usando pequenas rodas com

rolamentos).
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Se tomamos agora uma balanca de mola calibrada com preci
s30 e exercermos uma for¢a F sobre aquela massa, uma certa aceleracdo &
produzida., Medimos essa aceleragao. A seguir exercemos uma forca exata
mente duas vézes a anterior e medimos novamente a aceleracdo (Fig. 1.4),
Encontramos uma celeragao exatamente igual ao dobro da anterior. Se do
brarmos novamente a forgca resultante, a aceleracao dobra mais uma vez e
e, assim, quatro vezes a primeira aceleracdo. Medindo-se a aceleragao pa
ra um numero grande de forcgas resultantes diferentes, encontramos que
(dentro-do erro experimental) a aceleracao da massa que escolhemos e di
retamente proporcional 3@ forga resultante F e sua direcdo a aquela da

~ forca resultante.

b - Suponhamos que escolhemos uma forga resultante f e medi
mos a aceleragao que ela produz numa massa de 1 Kg. Vamos manter entao
a forca constante mas aumentar a massa acelerada para dois Kg (Fig. LS5).
Encontraremos uma aceleragao que e metade daquela inicial, Se aumentar
mos a massa ace1érada para 3 Kg e medirmos a aceleracdo, vamos achar /3
do seu valor inicial. Se fizermos essas experiencias para uma quantida
de de massas diferentes, encontramos que os dados sao coerentes com a
ideia de que a aceleragao 3_5 inversamente proporcional a massa acelera

da. Se combinarmos os resultados dessas duas series de experiéncias,cqg

.

cluimos que 2 = k %- (I.1). Essa equacao e um enunciado {numa forma

restrita) da segunda lei do movimento de Newton:

"A ACELERACKO DE UM CORPO F DIRETAMENTE PROPORCIONAL R FORCA RESULTANTE
QUE AGE SOBRE ELE, E INVERSAMENTE PROPORCIONAL A MASSA DO CORPO".
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Fig. 1.4 - A aceleracao de um corpo e diretamente propor
cional 3 forca resultante que age sobre ele.

Fig. 1.5 - A acelerac3o de uma dada forca resultante & in
versamente proporcional @ massa acelerada.
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| A constante de proporcionalidade k na formula citada de
pende das unidades nas quais a forca, a massa, e a aceleracao $ao medi
das.Por uma escolha apropriada gg§§a§1gnidades'pode;s¢ f{iéréiconsténtek
igual a unidade. Tal escolha resulta na conveniencia em manipular a gran
de estrutura da mecanica que € construida em torno da 2a. lei do movi
mento de Newton. Infelizmente foram estabelecidos muito esquemas diferen

tes para fazer k = 1. Cada um déles tem vantagens e desvantagens,

1.2.3 - TERCEIRA LEI DE NEWTON

Esta lei estabelece que:

"QUANDO UM CORPO EXERCE UMA FORCA SOBRE OUTRO, O SEGUNDO EXERCE UMA FOR
CA IGUAL E OPOSTA NO PRIMEIRO",

Toda véz que uma forca age sobre um corpo, existe sempre
uma forca igual e oposta exercida pelo corpo (Figs. 1.6 e 1.7), Um trem
puxa a locomotiva para tras com uma forca que € exatamente igual 3 for
¢a que a locomotiva exerce no trem. Um helicoptero empurra o ar para bai
xo com a mesma forca com que o ar o empurra para cima. 0 sol puxa a Ter

ra e a Terra o Sol com forcas iguais e opostas.

Newton enunciou sua 3a. lei na forma:

“A CADA ACKO EXISTE UMA REACAO IGUAL E CONTRARIA"™ - Aqui o térmo acdo @

usado no sentido de forca.
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F{g.wfjé - A acao - (forca exercida pelo carro sobre o
trailer) - & igual 3 reacdo - (forca exerci
pelo trailer sobre o carro).

vy 'diregﬁo do movimento

f 4

Fig. 1.7 - A forca da agua empurrada para fora do bo
cal € exatamente igual e oposta a forga que
o bocal exerce sobre a agua.
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As leis de Newton aplicam-se diretamente apenas ao movi

mento de uma particula sob a acdo de uma forca, enquanto em mecinica de

ve-se considerar o movimento de um corpo sob a agao de um sistema de

forcas. As leis tornam-se aplicaveis tratando-se o corpo como uma mas
sa pontual e reduzindo-se o $istema de forcas a um sistema equivalente

mais simples.

As analises de trajetorias de subida e orbitas de sate
lites s3o feitas atraves da aplicacao das leis de Newton. A 1% lei de
Newton implica em que o satélite tem inercia, ou seja, ele resiste a
uma mudanca no seu estado de movimento {ou repouso). Déste modo € neces
sario aplicar uma forca ou propulsdo ao veTculo para se conseguir movi
mento. Uma vez que se estabeleca um movimento que satisfaca as condi
¢des de orbitagdo, o satélite permanecera em orbita ate que alguma for
¢a atue sobre ele. A segunda lei da a relagdo entre as forgas e a mudan
¢a no estado de movimento do veTculo. A equacao (I.1) e expressdes dela
derivadas sao usadas na analise de trajetorias propulsionadas. A tercei
ra lei fornece o principio fundamental pelo qual os sistemas de propul
s3o de foguetes operam. Uma massa (propelente) & ejetada com uma certa
velocidade de dentro do veiculo, sendo o produto da massa pela velocida
de denominado momento. A reagao {igual e oposta) & aplicada na estrutu
ra do veTculo, resultando em um certo momento dado ao veiculo, o veiculo
exerce uma forca sobre os gases, expelindo-os, e estes exercem uma rea
¢30 igual e oposta ao mesmo tempo. Se U € a velocidade dos gases eje
tados, em relacao ao foguete, e Am a massa de gas ejetado, numa razao

constante, no tempo At entao: § Am i(f?i)
At
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& a razdo de variacao, no tempo, do momento-dos gases de exaust3o. Pela
2a. lei de Newton essa e a forca exercida nos gases pelo foguete. Pela

3a. Tei a forca propulsora de reagio &, entio:

Foo= -

. (1.2)

=g

o sinal menos aparece porque 0s gases sao lancados no sentido  oposto

ao desTocamento do foguete (?E e U tém sentidos opostos).

Uma outra componente se adiciona a forca propulsora, ou
seja, aquela resultante da diferenca de pressao existente entre os ga
ses de exaustdo e a pressao ambiente, no planoc de exaustdo do expansor

da c3mara de combust3o. A forca propulsora resultante pode ser escrita

como
- m oo > 1 3
?ER = UET ( Pambiente *Pgases exaustEo) Ae| Uy (1.3)
onde
o © drea do bocal no plano de exaustao
Ex = vetor unitario na dire¢do do eixo longitudinal do

veTculo. Verifica~se, levando em conta a conver
sao de energia dentro da camara de combustao, que

a forca propulsora atinge seu valor otimo para

Pgases exaustio = Pambiente

_ gy Amyo> I
Ferstine = (5D Ty (1.4)
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1.2.4 - LEI DA GRAVITACAO UNIVERSAL

0 astronomo dinamarques Tycho-Brache (1546-1609) dedicou
a maior parte de sua vida profissional a execucac dermedidas precisas
das posicoes de estrelas e planetas. 0 fisico-matematico Johan Kepler
(1571-1630), uti]izandb em parte os dados obtidos pelo primeiro,mostrou
que os movimentos dos planetas podiam ser pfeditos atraves de leis co

nhecidas como as leis de Kepler, descritas a seguir:

a - A orbita de cada planeta e uma elipse com o sol em
um dos focos.

b - A velocidade do planeta varia de tal forma que a 1i
nha que une o plan@ta ao sol varre areas iguais em
tempos jguais.

¢ - Os cubos dos semi-eixos maiores das orbitas elipti
cas sao proporcionais aos quadrados dos tempos que
os planetas levam para fazer uma revolucdo completa

em torno do sol,

Embora os movimentos gerais dos planetas em torno do-sol
ocorram em orbitas elipticas, os movimentos da Terra e de diversos ou
tros planetas em toérno do sol podem ser razoavelmente bem descritos por
orbitas circulares, assim como o movimento da lua em torno da Terra. Va
mos supor que o sol esteja rigidamente fixo no espago. Supondo a Brbita
da Terra circular concluimos que ha alguma forca ndo balanceada (pela
2a. lei de Newton) que a obriga a fazer a curva modificando a diregao

da sua velocidade.
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Essa forga, que conhecemos por forca centripeta, € dada

por
2
- vz L (T By
?E S ' (1'5{
2 -
> - - v
(?C = mac), onde a aceleragao centripeta EC = - 3+| (1.6)

e deduzida através de uma simples consideragao de variagao de ve]oc%dg
de, m € a massa da Terra no caso, r o raio do circulo orbital. e E} 0
vetor unitarioc na direcao radial. A expressﬁofLS)nada mais e do que a
aplicagao da 2a. lei de Newton ao corpo de massa m em orbita circular

- - N ->
sob a agao de uma aceleragao radial a..

Se o tempo que a Terra leva para perfazer uma orbita e

T a velocidade dela sera:

6 ,
y = 27 {espaco) P (1.7)
T (tempo)

e, = vetor unitario na direcdo tangencial a Orbita)
t

Raciocinando apenas com os modulos de vez que as dire

¢oes estao bem definidas escrevemos:

2 2 2 |
Fo= piir 1 _ Armr (1.8)

c 2 T T2

0 raio r coincide com o semi-eixo maior da elipse degenerada em um CTE

culo, no caso de orbita circular. Pela 3a. lei de Kepler, 12 & propor

3

cional a r”, o gque pode ser representado pela expressao:

2 =g (1.9)



- 17 -
A forga centripeta pode ser escrita como
2
_ 4drm 1
FC = T :2' (1.10)

sendo déste modo inversamente proporcional a rz.

Se a constante de proporcionalidade k da 3a. lei de Ke
pler deve ser a mesma para todos os planetas a forga Fc deve ser propor
cional 3 massa do corpo em Orbita para que m se cancele na relacao es
tabelecida. Caso contrario, a relac@o entre o perfodoc e o semi-eixo mair
teria que envolver a massa do corpo celeste em orbita. Mas, se a massa
de um desvcorpos estd envolvida na forca de atrac3o entre eles parece

razoavel que a massa do outro (no caso, o corpo central) deva estar en

volvida de modo similar.

Apos um longo raciocinio bastante relacionado com os ar

gumentos acima descritos, Newton propos a sua famosa lei da gravitagao

universal:

“ENTRE DUAS PARTICULAS QUAISQUER NO UNIVERSO EXISTE UMA FORCA DE ATRA
CAO GRAVITACIONAL QUE E PROPORCIONAL A0 PRODUTO DAS MASSAS DAS DUAS PAR
TICULAS E INVERSAMENTE PROPORCIONAL AC QUADRADO DA DISTANCIA ENTRE ELAS!

Essa forca que age ao longo da linha que liga as duas

particulas & dada por:

Fo = (1.11)
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com G = constante universal de gravitacdao cuja valor medido &

6,67 x 10" Newton x mz/kgz.

Se tratamos da atracdo gravitacional entre corpos gran
des cuja separacao € muito grande em relacdo as suas dimensdes nao ha
necessidade de computar as forgas entre cada particula de um corpo e
do outro, e a expressac da lei se aplica diretamente com r = distancia

entre os centros de massa.

Na realidade, os dois corpos se movimentam em torno do
centro de massas do sistema, sob a agao da forga de atragdo entre eles.
Porem, 0 rpoblema do movimento orbital relativo entre 2 corpos pode ser
reduzido ao problema de um corpo cuja massa & achamada massa reduzida
do sistema denominada:

Y

m}+m2
descrevendo uma trajetoria em torno de um centro de atracdo situado na

posi¢do de um dos corpos, Como estamos considerando o caso de uma orbi

ta que pode ser tomada como circular, escrevemos, por (I1.5) e (1.11)

F = i V_Z. = m]mz ﬁ = Gm]mz
c - r m]+m2 r I"'E
e
2 -
6= — r, ms v = am
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2 2
. _ 4n" 3 2 _ 4% 3
<o G(m]+m2) = 7F§r = T = ity r
onde
4112 -
K= ———— e a constante da 3a. lei de Kepler. Vemos
G(m]+m2)

que k depende efetivamente da massa dos dois corpos envolvidos mas, se
um deles tiver massa muito pequena em relac3o ao outro a soma das mas
sas no denominador da expressao de k se reduz praticamente a massa do
corpo mais pesado. Isso ocorre no caso do sol e dos planetas (bem como
no caso dos satelites artificiais da Terra) o que faz com que a constan
te k seja aproximadamente a mesma para todos os planetas. Devemos Tem
brar, ainda, que estamos desprezando o efeito dos campos gravitacionais
dos outros corpos celestes nas expressdes deduzidas. A rigor deveriamos
considerar o problema de varios corpos interagindo. Porem, na analise

que estamos efetuando tal refinamento ndo @ necessario, Os efeitos de

outros campos gravitacionais para orbitas especificas serdo descritos,:

quando for o caso.
Aplicaremos, a seguir os conceitos enunciados ate aqui
para a analise das trajetorias segquidas pelos veiculos portadores de Sa

telites ate a entrada deéles em orbita e a orbitagao propriamente dita.

I.3 - TIPOS DE TRAJETORIAS

0 tipo de trajetoria selecionada para qualquer veiculo
depende da missdo para a qual ele sera usado, e cada veiculo deve ser

projetado sempre levando em conta a missao em vista.
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As trajetOrias sac usualmente selecionadas para uma mﬁgi

mo alcance, altitude, ou velocidade, ou, em alguns casos, uma combina

¢ao de 2 ou mais desses,parametros. Deste modo, o missil balistico in
tercontinental requer uma trajetoria que assegure um alcance adeguado,

enquanto o foguete de sondagem requer maxima altitude, sendo o alcance

pouco importante. Por outro lado os veTculos orbitais sdo projetados,em

geral, na base de requisitos tanto de alta velocidade como de grande al

titude. Os tipos de trajetorias que seriam aggqugé§ aos veiculos espa

ciais podem ser divididos nas seguintes categorias:

a - Subida vertical
b - Trajetoria inclinada

¢ - Trajetoria de giro gravitacional

Deve-se considerar que a trajetoria de um | determinado
veiculo pode consistir de uma combinagdo de dois ou mais désées tipos.
A performance do veiculo dentro da atmosfera e limitada, eﬁ grande par
te, por consideracgdes de carater aerodinamico. Por exemplo o aquecimen
to cinetico impoe 1imitacOes tais que & necessario, mesmo para veiculos
destinados a colocar sateélites em orbita a subif verticalmente (ou qua
se verticalmente) atraves das camadas mais densas da atmosfera da Terra

-antes de efetuar qua]quer manobra Apos cessada a propu]sao de um ve1cu

1o ou de um estag1o de um ve1culo de multiplos estagios, € gasto
algum tempo em uma fase {ou fases) costeira (s), onde a energia
cinética @ sacrificada em beneficio de energia potencial, antes do
veTculo atingir seu objetivo final. Essas fases costeiras ocor
rem fora da porcao significativa da atmosfera (aqui considerada

existir ate aproximadamente 80 Km), e gquando a -separagao de estagios
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ocorre dentro da atmosfera € comum ligar o motor do est3agio seguinte i
mediatamente, para preservar a estabilidade do veTculo. Num veiculo tal
como im portador de satélite, a fase costeira entre a queima do penul
timo estigio e a ignic3o do estigio final, ou de apogeu, pode durar va
rios minutos. Durante o movimento atraves da atmosfera, um veiculo pode
encontrar gradientes de vento devido as chamadas correntes de jato. Em
bora de apreciavel magnitude essas velocidades de vento afetam primaria
mente a incidéncia do veiculo ® e sdo de importancia secundaria para a

performance do mesmo.

1.3.a - Subida Vertical

A subida vertical e um metodo conveniente de livrar-se
das camadas mais densas da atmosfera no menor tempo possivel, minimizan
do assim os efeitos do aquecimento cinético. Permite tambem que,para um

dado valor do empuxo, seja usado um peso maximo para o veiculo.

Para um veTculo em subida vertical a 2a. lei de Newton

pode ser expressa como a seguir, ignorando forgas laterais:

my =E ~-~mg - A (f:?é)
onde

m = massa do veiculo

E = empuxo do motor

=]
I

arrasto aerodinamico
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aceleracdo do veTculo

he
L}

porem
m = 'é% onde P = peso do veTculo {referido 3 superfi
cie)
go = aceleracao da gravidade na superfi

cie da Terra.

A expressao anterior pode ser escrita como:

Pw_o_ P -
aa.y = £ Ea-g A ou
y o= L E-9-F A ©(1.13)

0 empuxo ja foi descrito anteriormente, o arrasto aero

dinamico pode ser expresso como:

A=s oviCS (1.14)
onde )

p = densidade atmosferica

v = y = velocidade

CD = coeficiente de arrasto

wy
n

area de referencia (seccao transversal efetiva)

0 arrasto & consequencia do movimento do veiculo dentro
da atmosfera. A area de referencia S & a area frontal ou a secgao trans
versal apresentada a trajetdria. O coeficiente de arrasto depende dafor

ma do veTculo, da velocidade, da inclinigcao do veTculo em relacdo a tra
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jetdria (angulo) e da altitude. Seu valor € obtido atraves de medidas
em tuneis de vento com o uso de modelos ou veicules em escala real, A
inclinagao do veiculo em relagdo 3 trajetOria também chamado angulc de
incidéncia, & o angulo formado pelo vetor velocidade e o eixo longitudi

nal do veiculo.

0 valor de CA varia aproximadamente de 0,20 a 0,80 desde
baixas velocidades subsonicas ate velocidades supersonicas. A Fig. I.8a
da uma variagao tipica do coeficiente de arrasto com a altitude e a L8b
com o angulo de inclinacdo, em fungdo do nimero de Mach (n? de Mach =re
Jagao entre a velocidade do veiculo e a velocidade local do som). As va
riagoes das propriedades atmosfericas como pressao, densidade e veloci
dade do som sao bastante nao lineares de modo que a solugao da equagao
(1.13) 55 pode ser obtida por um calculo etapa-por-etapa, de preferencia
executado num computador digital. No entanto, pode;ser formylar uma e
quacao que & uma aproximagao da expressao (I.13) e que pode ser resolvida
analTticamente de modo simples. Considera-se para isso, o arrasto des
prezivel e o empuxo constante. Essas condigoes sao satisfeitas  apenas
no vacuo. Desde que a maior parte do empuxo & dada pelo termo %% u
yer equacgao 1.4) que e aproximadamente independente da altitude, o empu
xo pode ser considerado constante. A inclusao do arrasto no calculo da
trajetoria ocasiona um decrescimo de 5 a 16% na performance, de modo
que ao despreza-lo fazemos uma superestimativa similar da  performance
do veiculo, Se desprezarmos ¢ arrasto e mantivermos o empuxo constante,

a equagao (I.13) se transforma para:
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08
\ -0.6 N .

67 _

A \\

-‘q;“—‘:-_-';‘_:-__-: ______
02 )
, nivel do mar
===- 100,000 pes
0-0 i 1 :

0 t R 3 4 5

} s—e——— _____ numero_de Mach

'F19. I 8a - Variacao tTpica do coeficiente de arrasto

com 0 numero de Mach e a altitude,

0.3 R - _‘ .
T — //ﬁ\‘;ﬁt ‘a = 80
?ﬁli ' ‘54:::::::::::::2;;;;£:€j4i-
o a="0% |

numero de Mach:

Fig. I. 8b'- Var1agao tipica do coeficiente de arrasto
"com a 1nc11nagao do ve1cu10 (a) em re]a

“cao a d1regao do vado.
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- gO
y =5 E-g (1.15)

Podemos substituir P por P0 - vt onde Po = péso do veiculo no momento
da ignicdo do motor, v & a razdo na qual o propelente & consumido e t

& 0 tempo. A equacdo (I.15) se transforma para

9
= ————— E-~-g (1.16)
(P, - vt}

an

que pode ser integrada em relacac ac tempo, fornecend® § incremento de

velocidade Ay, como:

P
AV = g Sen (—2—) - gt (1.17)
0 v Po-vt

o termo %- & uma medida da performance do propelente e do motor e & de

nominado impulso especifico I, com dimensao de segundos (Kg/(Kg/seg) os

valores do 1mpuIso espec1f1co sio normalmente maiores do que 200 seg, e

podem atingir um valor da ordem de 400 seg para alguns propelentes espe

ciais.
Se a velocidade inicial & zero entao Ay § & fica y
de modo que (1.17) pode ser escrita como
. P
y = lg, fn(—=>—) - gt (1.18)
P - vt

0
A dntegracdo de (I1.18) com relacdo ao tempo da a altitu

de y, na forma:
P 1.2

P
y = ((t'_”"(o-vt)”"’fgt

(1.19)

_bevido Sé_simp]ificagaégrintroduzidas a0 Se .escrever a
expressio {I.16) as equacoes (I.18) e (I.19) representam resultados que
excedem os valdres reais de 15 a 20%. A analise anterior da a velocida

de e a altitude em termos do péso do veiculo e do tempo de queima do
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motor, que n3ao sdo sempre os melhores parametros para projetos de veicu

Tos espaciais. Como uma primeira aproximacdo os pesos da estrutura e do

propelente de um determinado estagio de um veiculo podem ser relaciona

dos pela expressao:

onde

£0

Entao

onde

PC

PE0 + KPP

(I.20)
peso da estrutura do estagio em questdo;

peso combinado do motor, sistema de direcdo e e
quipamento de telemetria, adicionado do peso de
quaisquer aletas, gque possam ser incorporadas no

desenho do veiculo;

fator de peso do tanque de propelente. Seu valor
& conhecido experimentalmente e normalmente varia
entre 0.01 e 0.02;

peso do propelente.

Pe + Pp + P (1.21)

peso da carga util. Esse péso engloba todos os es

tagios acima do considerado. As necessidades de -empuxo requeridas para

um veiculo em subida vertical s3o ditadas primariamente pela necessidale

de assegurar um empuxo adequado para superar o peso do veiculo na par

tida e fornecer a aceleragao adequada.

A equacdo do movimento na partida e:
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P
-p =0y
E-Po=3 Y (1.22)
com ¥ = aceleragao na partida
Entao
Y,
E - PO = E;- {pEO + PP(l + K) + Pc} (I.23)
P
mas por definicao, o tempo de queima & ty = -%; e o impulso especifico
[ZE
Ry
isto e: |
. : g,
Pp = 0 (Iv - Pg) - Py, - P, (1.24)
(14K) | ¥o J
entao: ‘ \
£ e 1 |29 (- p )-P_ - P (1.25)
g v(1+K) -Vo -0 Eo c
P,

e a velocidade ﬁq, no fim da queima do estagio serd, pela equagdo (I.18).

(k+1) (Iv - P,)

- - g 90 (1y-P Y-p_ -
Vg = 19, tn o)+ e T ~0-(Iv-Po)-Pg,~P
0 Eo'" ¢/ gq w1+K) 1 ¥4 |
1
(1:26)
A altitude Yq sera dada por:
TIv-P,). _
I L {l_y—do '9] (v - Py) (1+K) | .
v(1+B P- +P + K{Iv-P
JRVE ?
| {Iv-Po) _p _p
2

v(1+K)
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I.3.b -~ Trajetoria inclinada

Durante a subida vertical o veTculo ndo adquire pratica
mente nenhuma velocidade horizontal, No entanto o veTculo portador de
um satelite precisa atingir uma alta componente horizontal de velocida
de de valor pre-estabelecidd. Isso pode ser conseguido fazendo com que
o veTéulo gire no plano vertical durante a subida, ou entao seja langa
do com uma dada inclinagao na rampa. Cada um dos metodos e discutido a

seguir,

if§f5,1 - 'Raz3o de giro constante:

Devido a consideracOes de carater aerodinamico & usual
mente impraticavel iniciar uma manobra de giro sem que o veTculo tenha
ultrapassado as camadas mais densas da atmosfera. Se tal manobra fosse
iniciada proxima ao solo o veTculo adquiriria uma velocidade tao alta
nas camadas baixas da atmosfera que o aguecimento cinetico resultante

seria intoleravel.

Aleém disso, a forca aerodinamica lateral, agindo sobre
o veTculo e sendo proporcional 3 densidade, atingiria um nivel que po

deria afetar de maneira critica a estrutura.

0 veTculo, entdo, e usualmente langado tanto na vertical,
como quase na vertical e & mantido assim ate que uma altitude suficien
te seja atingida, permitindo desse modo que o giro seja efetuado de ma

neira segura.
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Consideremos um veTculo executando uma manobra de razao

de giro constante, que denominamos por 8, e que esteja formando um 'Sﬂ
gulo {a + ©¢) com a horizontal local sendo: ¢ = angulo entre o caminho
de vdo e a horizontal local e o = @ngulo entre o eixo do veiculoe o
caminho de voo. As forcas que atuam no veiculo estao ilustradas na Fig.8
onde 0 empuxo t foi orientado segundo um angulo o com o eixo do vai
culo para manter a razao de giro desejada. As equacOes resultantes do

movimento nas direcées horizontal e vertical sao, respectivamente,

gf- ¥ = E sen (¢;;;&)_ + S cos (atp) - A sen (o+p) -
o R

t

P oo
T , (1.28)
e: '
\ gz— X =E cos (¢+g+a)-_+ S sen {(at)p) - A cos (a+y) (I.EQ)
0] - R
onde:
dCS
St wm Wi (1.30)
e:
A = qCyA ‘
onde: : )
Q@ = 1o (eih - 2 (1.31)

0 torque em torno do centro de gravidade (C.G.) do vequ
lo & 1,8, onde I, 2 o momento de inércia do veiculo em relacao ao eixo
de pitch (ver pagina 59 para definicao do eixo de pitch) passando pelo

- —_

- -— - - u : -
centro de gravidade. Mas, se 8 e constante o torgue resultante e zero

(8 = 0, déghodorque:
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Fig. 1.9 - FGrcas atuando no veiculo

que sobe através da atmosfera.



EL senc -5, = xpa =0 (1.32)
A inclinagdo da curva da forca normal, T euma fun
cao da geometria do veTculo e do numero de Mach, e pode ser determinada,
junto com a distancia £2, entre o centro de pressdo e o centro de gra
v{dade-coﬁfdéme dé;é}ito; por‘éxéﬁplo em: J;E.rﬁhythiéﬁggﬁa R.L.Domﬁéfg
“Semi-empirical methods of estimating forces on bodies at supersonic
speeds”, Journal of the Royal Aeronautical Society, 62, 520/24 (1958) e:
Royal Aeronautical Society Data Sheets (1941‘e sequéncia). Devido a cur
vatura da Terra, a horizontal local ao longo do caminho de voo ndo vai
coincidir com a horizontal no ponto de langamento, exceto no caso tri
vial do momento da partida. 0 angulo entre o caminho de voo e a horizon

tal local pode ser obtido, no entanto, da equacao:

X

dx (1.33).
R+y a -
0

Finalmente, a incidencia do veiculo, a, pode ser deter

minada da relagao:

x sen{o+p) - y cos(a+p) (1.34)

sena =

Nao existe solucdo analitica para o conjunto de equacoes
(1.28)75 (f;éé), que podem ser reso]v?das;ﬂno enE;Hfo, por um brdcesso

passo-a=passo. 7 7 N
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Para o i-esimo passo, obtem-se primeiras aproximagoes pa
ra X e y substituindo o valor de o obtido no passo (i - 1) nas equa
coes (I.28), (I.29) e (I.30). Esses valores sao entao inseridos no lado
direito da equacao (I.34), para dar uma melhor aproxima¢@o para c. E ne
cessirio repetir o procedimento até que a precisdo necessaria seja atin
gida, embora a convergencia seja normalmente rapida se o intervalo con

siderado no passo ndao for excessivo,

1.3.2. TRAJETORIA DE INCLINACAO CONSTANTE®

Um caso mais susceptvel ao tratamento analitico € ague
le em que o veTculo mant&m um angulo constante com a horizontal (Ter
raBlana). Esse tipo de trajetoria & importante uma vez gque & usado du
rante a fase de separacao de dois estagios de um veTculo de varios es
tagios. Além disso, a trajetdria de inclinagdo constante em relagao a
horizontal frequentemente constitui parte do caminho inicial de voo de
veTculos que naoc s3o langados verticalmente, tais como, por exemplo,

misseis balisticos terra-ar.

As equacdes de movimento désse tipo de trajetoria sao se
melhantes as dadas por (1.28) e (I.29) exceto que ¢ = 0 aplicando-se tam

bem, (1.30), (I.31), (1.33) e (1.34).

Admitindo-se que’a terra seja plana e desprezando as fﬁg

cas aerodinamicas, as equagOes se reduzem a:

I,



de velocidade s3ao dadas por:

e

e

e os desTocamentos,

Ig0 sen

Igo cos

por:

Igo sen

Igo cos

P

E sen (a+y) - aﬂ

E cos (a+y)

0

(1.36)

Admitindo-se que a e E sejam constantes, as componentes

P -
(ba) o0 (5-25p) - gt - (1.37)
Py . ° _

(¢+a) £n (ﬁg:gf) (1.38)

p P 2
(o) {(t -3 4n (K‘jﬁ)s t} - & (139

Py P ‘ o
(Y+a)- {(t -5 I ) ¢t t} (1.40)

._ - |

0 angulo de incidencia o, néste tipo de trajetoria e nor

malmente pequeno comparadc com Y, e assim a pode ser desprezado em estu

dos diniciais de projeto. Como no caso do veiculo subindo verticalmente,

as equacoes (37) e (40) tendem a dar resultados

dem de 10 a 20% maiores do gue os

valores reais.

otimistas que sdo da or
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3.3 - TRAJETORIAS DE GIRO GRAVITACIONAL

Para atingir o maximo alcance com um dado missil balisti
co, € necessario controlar a direcdo do empuxo de modo que ele fique em
um dado angulo com o caminho de voo do veiculo, Embora esse tipo de tra
jetdria seja satisfatorio para um veTculo se deslocando no vacuo, nao &
adequado para a subida pela atmosfera por causa dos grandes angulos de
incidencia que ocorrem durante o voo. Em tais circunstancias a trajetd
ria de giro gravitacional & empregada, e tem a vantagem de ser possTwl
obter um alcance proximo do maximo sem incorrer nos altos angulos de in
cidencia da trajetoria discutida no infcio deste Ttem. A trajetoria de
giro gravitacional &, de fato, substancialmente uma trajetoria de inci
dencia nula, uma vez que o vetor empuxo & mantido paralelo ao vetor ve
locidade ao longo de todo o caminho de voo. Assume-se que o veiculo ad
quiriu alguma velocidade ndo-vertical v. As equagoes do movimento que

governam a trajetoria do veiculo num campo gravitacional constante sao:

%_ dv _ E_%—ﬂ - cos ¢ (1.41)

tangencial a trajetoria, e
v dé
— =< = sen 1.42
5, dt ¢ (1.42)

normal 3@ trajetoria, onde ¢ € o angulo entre o eixo do empuxo e a verti

cal. Essas equagoes diferenciais sac nao lineares e, para o caso geral

em que E ; A varia com o tempo, n3c ha solugdo analitica possivel.
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Pode-se obter uma solucao para o caso restrito em que

E-A
P

cionalmente curto, uma integracdo passo a passo & possivel usando a so

& mantido constante. Se o intervalo de tempo & mantido conven

lucdo analitica sobre cada intervalo.

Fazemos E B AL n ({.43) num pequeno incremento do caminho

de voo, e
S = tan (%J (1.44)
(veja: W.T.Thomson, Introduction to Space Dynamics, Wiley, New York -

(1961)). Teremos, entao:

1-52

1+ 82

cos ¢ =

que, diferenciada com relagac ao tempo da:

ds 1 4
at 2 cos? (g) dt

Substituindo esses resultados nas equacoes {1.41) e (1.42)

obtemos:
2
1 dv 1-35
1dv o o, 1.45
95 dt n 1+ SE J, __)_
e
v dS _ . : .
L& (.

Eliminando t entre (i.45)7e (I.46) e integrando, Bbtéﬁﬁ;ﬁ

v = cs"aesh (1.47)°
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onde C @ uma constante de integracao e que & obtidaggupér%i;ndigicbnii

—

coes iniciais, ou seja:

VO : ( .
cC = 1(1.48)
n=1 ViR
sa (1 +59)

onde o Tndice zero refere-se as condicoes iniciais,

Em geral os valores de v, ¢ e S, sem indice referem-se a

condi¢coes no fim do intervalo de tempo considerado.

Substituindo (1.47) em (I.46) e integrandq_gﬁz

S .
At EL-J s™2 (1 + s?) ds

ou seja _ 2
[ S
g

- ' 2 ,
- n-1, 1 S n-1, 1 0t  ———o
it = R { S A So‘ Gt n+1)} (1.49)

Para trajetorias que n3ao a de giro gravitacional, o tem
po @ rusualmente tdmado como a variavel independente;.para as trajetoris
de giro gravitacional,&é necessario que ¢ se torne a variavel independen
te. A diferenca entre os valores escolhidos como condigcoes finais para
passos consecutivos, depende da precisao requerida. 0s valdres de So e

a primeira aproximacao para n sao obtidas substituindo as condicoes ini

ciais nas equacoes (1.43) e (I.44). C-é enééntrédo ;ela_substitﬁégio dos
valores S0 e n obtidos acima em (I.48). A velocidade, v, no fim do passo X
% encontrado de (I.47), e o incremento de tempo, At, & obtido de (I.49).
Admitindo-se que a terra seja.plana, as mudancas em altitude:e alcance,

obtidas durante cada passo, isto &, durante o periodo At, sao:



Ay -% (vocos¢0 + v cos ¢) At (11501

] ] ) .
AX E-(vosen¢o + v sen ¢) At (;.5})

respectivamente. Apos uma primeira aproximacao para o incremento em tempo
para 0 passo, quando ent3do as condigoes finais de E, A, e P foram obtidas
& possivel, usando um valor medio de E—%—E para 0 passo, obter uma segun
da aproximacao para n. Uma segunda aproximacao para At pode ser obtida se

guindo-se um procedimento similar ao descrito aCima.

Exemplo: Para ilustrar os varios tipos de trajetorias discutidos nos
Ttens anteriores, o exemplo seguinte foi calculado usando as equagdes esta

belecidas.

Um veTculo de um so estagio & considerado como possuindo um
peso, no momento da partida,de 20.0007b e um empuxo de 25,0001b ao nivel
do mar. 0 impulso especifico & 245 seg no vacuo e o peso total do propelen
te & 16.000 1b. Requer-serque o veTculo suba verticalmente durante os pri.
meiros 40 seg, a seguir execute um giro de razao constante e igual a 0,7
graus/sequndo durante os 25 minutos séguintes, e finalmente execute um gi

ro gravitacional até o fim da queima do propelente.

/ ;&dmitiﬁdo-se um vaior constante de -2— de 18 p;észapara simpli
ficar os cETcu1bs, a velocidade no final_a;kauégaé atinge o valor de 6710
pés/seg,: 157 seg apos a partida. Verifica-se que a altitude no final da
queima & 153,000 pes. As variacdes da velocidade, altitude, aceleracao,al

cance, arrasto e pressdo dinamica, sdo ilustradas nas Figs. 1.11, 1.12

e I.13.
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L v2(1b/pész)

-

Pressao Dinamica

Fig. I.11- variacdo da aceleracao do veiculo e pressio

dinamica em relacao ao tempo.
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giro constante

subida vertical giro gravitacional
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Fig. I.12 - Variacao do arrasto e do alcance

em relacao ao tempo
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{.4 - MOVIMENTO ORBITAL

A aplicacdo das leis de Kepler ao movimento planetario se
ra discutida mais detalhadamente aqui. Em relagdo a primeira lei de Kepler
& necessario entender, em primeiro lugar, as propriedades geomgtricas da

elipse.
Uma elipse € o lugar geometrico dos pontos ‘tais que a S0

ma das distancias a dois pontos fixos chamados focos seja uma constante.

A forma polar (r e 8) da equagao da elipse com a origem em um dos focos

-

e: a2
r=_2(1-e?) (1.52)

T+e coso
com r= distancia radial
a = semi-eixo maior
e = excentricidade
8 = angulo de posicgdo

A excentricidade descreve o quanto a elipse se diferencia
de um circulo e & definida como

e = %- com ¢ = semi-distancia focal (1.53)

A fig.L13 mostra uma elipse e a notacdo propria que des
creve as suas propriedades geometricas.

Um cIrculo & uma elipse com e=0, enquanto um retd & uma

elipse com e=1,0.
A elipse na fig.L14 representa a orbita de um satelite,
com a 2a. lei de Kepler ilustrada pelas 2 areas hachuradas mostradas. Es

sas areas sao iguais, baseadas no mesmo tempo necessario para percorrer
0S arcos.

Nota-se que o arco AB & maior que o arco CD.

Desde que os tempos para percqrrE-Ios sao iguais, a velo

cidade linear do satélite sera a maior possivel quando ele estiver  no
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Semi-distancia focal

. Semi-eixo__|
maior a

Fig. 1.13 - Elipse planetaria tipica com as seguintes

propriedades geometricas:

Semi-eixo maior @ como se nota no diagrama.

Semi-eixo menor b = a - e2.
Semi-distancia focal ¢ = va2 - b2,

- 1 - a2
Distancia radial r = %é%%zag—% .
Semi-lactus rectum 1 = a(1 - e2),

Excentricidade e = ¢/a.

Afelio ou apogeu ry=a+cs= a{l +e).

Perielio ou perigeu r_=a - ¢ = a{l - e}.

p
Angulo de posigao 6,como se nota no diagrama.
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Apogeu T
Linha dos apices

| 2eq — S—

fa o+

2a

Fig. I.]4;j- Coordenadas elipticas e elementos dimensionais.

As duas areas sombreadas demonstram que a velo
cidade linear do satélite esta variando constan
temente ao longo do curso eliptico. Esta varia
¢30 da velocidade e mudanga continua na direcao
do angulo 8 s3o as diferencas mais importantes

entre orbita circular e a eliptica.



- 43 -

ponto da sua trajetﬁria mais proximo da Terra. Introduzindo-se um 30 cor
po no sistema aparecera uma atracao que afetara o movimento orbital e re
querera uma modificacao das Teis de Kepler. Tais efeitos sdo descritos

como perturbacbes e devem ser levados em conta em calculos precisos de

orbitas. A lei das areas iguais @ especialmente Util na determinagdo de

um historico do tempo e posigdo correspondente de satélites.

1.4.1 - Caracteristicas de orbita circular

Admitindo-se que o satelite esteja, inicialmente,restrito
a uma orbita quase circular no campo grabitacional terrestre (0 que @ o
caso dos satélites meteorologicos), pode ser demonstrado que as caracte
risticas gerais do movimento orbital do satelite sdao funcao da acelerad
da gravidade na superficie da Terra, do raio da Terra e da altitude da
orbita.

Para uma orbita circular, a velocidade do satelite € deter
minada igualando-se a forca centrifuga F_ do veTculo a forga gravitacio

nal Fg exercida pela massa da Terra na massa do veiculo.

A forca ficticia de oposigao F, de um veTculo, dirigida
ao longo do raio vetor no sentido oposto ao da Terra e expressa como:

Fo=ma, onde a, = aceleracdo radial (1.54)

Essa aceleragdo e relacionada com a velocidade angular e
0 raio por:

(I.55) a

- wir = wz(Ro+h), onde w = velocidade angular (radia

nos/seg.). A equacaoc inicial da forca pode ser reescrita como:

= 2
Fo = M (Ry+h)



- 44 -

De FC=Fg vem:

R 2
mzm(R0+h) = mg = mg, ———9——?
(R0+h)
que se reduz a
G R,
J2- 00 M

(Rg#h)®  (Rg*h)>

(De fato, se um corpo de massa m esta na superficie da Terra, portanto

W]

distancia R0 do seu centro, podemos escrever, pela lei da gravitagao

u
niversal:
- GMm _
Fe§er‘c1'da pela Terra E_? = Mg,
sobre 0 corpo na su 0
perchie:(RO)
. M
g (1)
Ro

Se o corpo € colocado a uma altura h sobre a superficie da Terra,portan

to a uma distancia Ry*h do seu centro podemos escrever

Fexercida pela Terra = Ghm . mg

sobre o corpo na al (Ry+h)
tura h:(R0+h)

. GM
S g= 2
" ogm?
2
De (1) e (2) vem: g= g -—jil—jf)
0 (Ry*h}

A relagao entre a velocidade angular e a velocidade 1i

near de um ponto e:
v

R0+h

w= = onde v= velocidade linear (I.56)
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EhEgbgﬁg?ahg_ve1oci@é§érém orbita circular obtemos:

circular 0 R6+H ﬁaiﬁ . (1.57)

Utilizando esta equagaoc vemos que a velocidade do satéli
te (Orbita circular) decresce de aproximadamente 8 km/seg na superficie

da Terra para zero no infinito.(na superficie h=0, e no infinito h»e)

A velocidade e aceleragoes que existem no satélite en

qualquer instante devido ao campo gravitacional e ao movimento centrifu

o ficticio sdo mostrados naFig.I.15.0 periodo orbital pode tambem ser
descrito em termos da velocidade circular.

2n (Ry*h) (Ry+h)*

Tcz —vc— = 27 —— (3a. lei de Kepler) (I‘.;58)”

De fato, o periodo & igual 3 circunferencia dividida pe
la velocidade.A Fig.I.16 mostra as curvas de velocidade e perfodo para or

bita circular ao redor da Terra, para altitudes de ate 36000 Km( conta

das a partir do centro da Terra ou seja: Ro+h).

Um conhecimento da relagao de posicac entre a Terra e o
satélite, no tempo, € necessariopara rastreio e previsdo de  passagem,
fungoes de comando, cobertura da superficie e muitas outras necessida

des para determinadas missoes..

Para um melhor entendimento desse problema, & necessario

determinar os elementos orbitais que servirdo para definir a orbita e a
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componente radi al

4a velocidade

~"componente normal
da velocidade

velocidade na
trajetoria

Fig. 1.15- Velocidade do sat&lite e aceleracio radial,
Por unidade de massa.A aceleragao radial
da gravidade & diretamente igual e oposta a
aceleracao radial do movimento centrifugo
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- 48 -

Os elementos da orbita de um sateélite sao um conjunto de
seis constantes independentes que especificam a orientacao da orbita no
espago e suas caracteristicas dimensionais. As caracteristicas dimensio

nais sao: semieixo maior (a), excentricidade {(e) e o angulo de direcgao

(0).Para orbitas geocentricas,a Fig.1.17 ilustra os 3 elementos de orien

tagEo:ﬁES e 2 = nos descendente e ascendente respectivamente, A  linha
nodal, conforme e mostrada, e a linha de interseccdo do plano da orbita
do satelite com o plano do Equador . A longitude do ndo & medida no pla

no do equador a partir de uma direcao fixa de referéncia (equinodcio ver

nal) ate o nd ascendente.

2) i = inclinagao do plano orbital com respeito ao plano de
referencia (plano do Equador)
3) w:= argumento do perigeu (angulo de posigao do.perigeu

medido a partir do raio vetor do nd ascendente)

1;423 - Efeito do Ponto de Lancamento na Inclinacgao Orbital

0 elemento de orientagdo orbital i (inclinagao orbital)
pode ser determinado das condigdes de langamento, admitindo-se que, es

teja a Terra parada, por

cos i = cos y sen A (1.59)

latitude do ponto de injecdo em orbita

onde ?

A

H

azimute de injecao em orbita

A posicdo orbital do satélite com respeito a pontos de
referéncia na Terra e estabelecido por varios meios tais como: observa
gdo otica, rastreio por radio, etc. As maximas latitudes atingidas pe

To satélite sdo iguais a inclinagao orbital. A Fig.I.16.B,mostra o trago
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Fig. 1.16.8 - Trago do sat&lite na Terra numa projecdo Mercator] com’
uma inclinagao orbital de 34°, A diferenca de longitu
de atribuida ao movimento da Terra dentro da orbita e
mostrada em passagens sucessivas.
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ORBITA

no’ pEscewvewra

PERIGEU

LINHA CENTRO DA TERRA ~PERIGE!

LINHA DOS NO'S

D No° AscENDENTE

PARA. O EQUINDCID VERNAL

Fig. 1.17 - Elementos de orientacao orbital
para orbita geacentrica.




da orbita do sateélite na Terra, usando uma Projecao Mercator.

Para tracar esse caminho, 0s movimentos que afetam a po
sigao devem ser considerados. A diferenca de longitude entre cruzamen
tos sucessivos num dado paralelo de latitude & facilmente determinada
pelo perTodo do satélite e pelo fato de que a Terra da uma volta compig
ta (3600) em 24 hrs., ou seja 15%/hr.

1.5 ~ Perturbacdes da Orbita

Um conhecimento das forgas perturbadoras que tendem 2
causar um distirbiona orbita eliptica (ou circular!) simples: & necessd
rio pois essas forgas afetarao a orbita do satelite, com o paésar do
tempo. £ssas perturbagOes podem ser decorrentes de forgas aerodinamicas,
preﬁsEo de radiagao, forcas de propuls@o, forgas eletromagneticas e o ex
cesso de massa da Terra na regiad édaafaﬁ?é];

As perturbacdes podem ser relacionadas aquelas partes

das aceleragGes de um objeto que ndo derivam de um campo de forgas cen

trais simples variando inversamente com o quadrado da distancia.

1.5.1 -Aﬁegressao dos nos
Um dos efeitos bem conhecidos produzidos na Orbita de um
sateélite pelas perturbagcles do excesso de massa da Terra na regido do E.

quador & chamado regress3o dosnds. A Fig.I.18 mostra umsatélite semoven

do na direcio oeste-este. Nas sucessivas passagens pelo Equador ele o
cruzara um pouco mais para oeste, em relacdo ao cruzamento anterior. Es

ta regressdo & adicional a qualquer movimento aparente para oeste devi

do a rotacado para este da Terra, dentro da orbita. Este fenomeno pode

ser explicado conforme & mostrado na ?iéz I.19.
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,:ﬁxgﬂaTMTa

e

Fig. I1.18 - “Passagens sucessivas mostram o satelite

atravessando o equador, ligeiramente
mais afastado para oeste doaue a traves
sia anterior,

b —

Fig. 1.19 - | Admite-se uma aceleracio instantdnea

quando o satélite atravessa o equador
com a aceleragao compensadora = do ex
cesso de massa da Terra na regiao e
quatorial,desviando-se o satélite para
o curso mais a esquerda,



Se ndo houvesse perturbacdo o sat&lite prosseguiria aoon
go do caminho inicial (1). Com a perturbagac, representada por uma ace
leragdo instantanea agindo no satélite conforme &le se aproxima do Equa
dor, @le cruza o Equador em Q, e prossegue para um ponto F2 apos o qug
dor. |

Ha uma aceleracdo compensadora (aqui simplificada) provo

‘cada pelo excesso de massa que desvia o satélite para o caminho (2) que
corta o Equador em 0,.0 efeito das perturbacdes e fazer o no regredir de

91 para 93.

Formulas para estimar a quantidade de regressio que ocor

re na unidade de tempo foram estabelecidas baseadas na forma achatada

da Terra.
Para orbitas elipticas:
-k cosi —
s49-=- 772 5 2 (1.60)
a / (1-e7) ' ’
onde 4 € = razdo de regressao, radianos/sec
K = cte baseada na forma achatada da Terra
3
(k= J R0 gy © J=0,001636)

Para orbita circular esta equagao se reduz a:

k cosi
772
(Rgth) "/

Outra forma Util desta equacdo € dada em unidades de

& Q=

graus por dia

7/2
R0 cosi -
all= =10 (E_) ———— que, para orbita circular se re
. <
(1-e7)

duz a:
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2 /2
b9 =-10 (o)  cosi (graus/dia)
0

A Fig. 1.20 mostra, para varios periodos orbitais,(Orbitas
aproximadamente circulares) o valor da regressao, em fungdo da inclina

gao orbital i.

5.2 - Rotacao da linha do eixo maior:

Outra perturbagdo da orbita ideal € a rotagao do  eixo
maior (perigeu e apogeu) que se adiciona a complexidade em predizer a

posi¢do futura de um satelite. Este efeito & devido tambem ac  excesso
de massa na regiao equatorial da Terra, que acelera o satélite 3 medida
que ele se aproxima do Equador na direcdo do perigeu e faz com que ele
d€ um "salto", chegando no perigeu um pequeno intervalo depois.

A Fig. 1.21 flustra essa perturbagdo. A formula para esti
mar a rotagao no intervalo de tempo E;

2.
_ k{2-5/2 sen"i)
fw= 772 5 2 rad/sec (1.61)
a'’ “(1-e%)

A Fig: I.22 da o tempo necessario (em dias!) para que o ei
xo maior de uma volta, em fungﬁo.da inclinagao orbital i, para um valor
do perigeu de 250 milhas nauticas e orbitas de 2 excentricidades dife
rentes. V8-se que, .para a inclinacdo de 63°26' a rotacdo & nula (o tem
po para uma rotagdo & infinito!).

‘ Existem outras perturbacdes da orbita, devido ao sol e a
lua. Estudos tém mostrado qﬁe mudancas na excentricidade de uma oOrbita

circular inicial sdo pequenas, porém significativas. Por exemplo, um sa

talite tendo umperiodode 2 Hr., em orbita circular, sob a influencia



]
8
S 1\\
|
. ﬂh%\\\\\\
= e T \ E
== NN
= e 30 J
- s"—“\:;:\\%\\\\\ik\
[s] 10 20 3 40 50 60 70 80 90

inclinacao i (graus)

_— . — S

Fig.1.20 - A razdo AR na qual o plano orbital do satélite preces

B ' siona para oeste. 0s numeros nas curvas dao o periodo
orbital em minutos. (As curvas sao para orbitas quase
circulares. Se a excentricidade e diferir muito de
zero, AQ deve ser multiplicado por (1 - e2)'2: assim,
se e = 0,1, AQ deve ser multiplicado por 1,02).Quando
a inclinagd@do i @ maior do que 900, isto &, o sateli

© te vai de este para oeste, . AQ tem o valor numérico

apropriado para uma inclinagao de 180°-1.




- 56 -

PR
3
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Fig. I1.21 - potagdo das linhas dos 3pices.
:Este efeito de perturbacdo mos
tra a rotagao do eixo maior con
,forme indicado, ocupando suces
sivamente as posigoes A1P]’

A2P2 e A3P3.
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da lua, tera sua orbita mudada para uma elipse de excentricidade e=0,004

num periodo de 4,435 anos.

0 efeito do sol & muito menor.

1.5.3 - Limitacdo do tempo de vida do satélite devido ao arrasto

Até aqui o efeito do arrasto aerodinamico foi considerado

apenas em relagde ~ com a trajetoria de subida. As forgas aerodind
micas em altitudes elevadas (sobre a troposfera-do nivel do mar até uns
18 km) nao eram bem conhecidas antes do uso de foguetes de sondagem e sa

télites. A sua intensidade e seu efeito eram, entdo, subestimados. Verifi

cou-se que a pressaoc aerodinamica decresce com a altitude mas nunca fica
nula, teoricamente. Tem havido estudos extensos da composigao da alta at
mosfera. 0 uso de satelites artificiais da Terra permite uma medida dire
ta das caracteristicas atmosféricas assim bem como das caracteristicas ae
rodinamicas do fluxo de moléculas Tivres. Curvas que dao a densidade como
fun¢do de altitude, baseadas no rastreio de satelites em Orbitas terres
tres, tem sido determinadas.

Essas observagOes levaram a uma revisao das estimativas de .
que se dispunha da densidade da atmosfera superior e indicaram que as Gl
timas densidades observadas sac maiores do que as fornecidas pelos dados
atmosféricos de 1956 do Comando de Pesquisa e Desenvolvimento Aereo(ARDC},
por um fator de aproximadamente 40 a uma altitude de 248 milhas terres
tres (1,609km = 1 milha terrestre). .

Um metodo proposto para prever o tempo de vida de satéli
tes estabelece tempo de vida para orbitas elipticas para altitudes do pe

rigeu variando de 80 a 360 milhas terrestres e para excentricidade varian
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do de e=0 a 0,15. Essas curvas sac mostradas na Fig:£§3paratunsatélite
com uma funcao de arrasto B de 1.0 p62/51ug (o slug e a unidade de

massa quando a forga € dada em libras e a aceleragdo em pés/secz).A fun

C,pS
¢do de arrasto e definida por B= —gﬁ
com CA= 2,0 (coeficiente de arrasto difuso para a esfera)

1]

S= area de referencia projetada do satelite (em pész)

m= massa (em slugs)

Para obter o tempo de vida de arrasto para um satelite
cuja fungao de arrasto difere de 1 péZ/slug basta dividir o tempo de vi
da encontrado atravées daFig.l1.23 pela funcdo de arrasto obtida pela e

quagao dada.

Por exemplo, um satelite de forma esferica com diametro

de 4 pes e um péso de 1000 1b teria uma fungdo de arrasto de 0,405, se
tomassemos E;=2;0 para uma esfera.

| Com um perigeu de 150 milhas terrestres e uma excentrici

dade de 0,20 €le teria um tempo de vida de 2.960 dias (ou seja 8,1 anos).

Para satélites em orbitas muito proximas da superficie-,

o efeito perturbador do arrasto aerodinamico pode limitar o tempo de vi

da orbital para periodos muito curtos.

Alguns dos primeiros satelites tiveram tempos de vida bem
curtos, da ordem de poucas semanas. Para aumentar o tempo de vida dos

satélites sem aumentar a altitude orbital,um incremento de velocidadede

ve ser-lhe fornecido para contrabalancar a deceleragao devida ao arras’

to. A deceleracdo que o veTculo sofre decresce com a altitude, conforme
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mostra a Fig.'i.22 e € proporcional 3 fungao de arrasto B.A velocidade
que deve ser adicionada a do sateélite para manter o seu tempo de vida e
igual 2 essa deceleragdo vézes o tempo de vida requerido (lembrar que
V= a x—_%):

Um dos aspectos interessantes deste problema € que os in
crementos de velocidade deveriam ser adiciorados exatamente a medida em
que ocorresse a desaceleragao devido ao arrasto. Em caso contrario a orbi
ta sairia da altitude operacional desejada. Estes sao alguns dos proble
mas associados com a aerodinamica da atmosfera superior, Com melhorias
no rastreamento de satélites e previsdo de orbitas e com um melhor co
nhecimento obtido das experiencias cientificas reais o modelo da alta

atmosfera devera se aproximar da mesma precisdo dos modélos correntes.de

baixa altitude.

Perturbagdes em orbitas de 24 horas (geosincronas)

As perturbagOes num satélite geosTncrono (T=24 hr)s3o de
particular interesse, desde que € necessario manter este satélite numa
posicdo fixa sobre um ponto no Equador. A orbita de 24 hr & livre do ar

rasto atmosferico associado aos sat@lites de orbitas de baixa altitude.

-

Devido 3 sua orbita equatorial e altitude elevada, no en
tanto, esse satélite & muito mais susceptivel ao efeito da agdo de ou
tros corpos do que os satélites de baixa altitude.

A pressao de radiacao do sol tem um efeito desprezivel
em relagao as forcas de atracao gravitacional solar e lunar. 0 efeito
do campo gravitacional lunar num satélite de 24 hr & muitas vezes maior
do que a do campo solar,

0s efeitos combinados desses campos podem resultar numa
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mudanca maxima na inclinacdo do plano orbital de um pouco mais de 1°/ano

(dependendo, portanto, no total, do periodo especifico de tempo que inte
ressa)

Essa variacdo e periodica durante varios anos. De maior
influencia € a chamada tri- ax7alidade da Terra. Esta perturbacdo & cau

sada pelo fato de que a secgdo transversal da Terra, no plano equatorial @

e]?ﬁgaﬁdaTao inves de circular, sendo a diferenca entre o eixo maior e
0 menor aproximadamente de 600 pes. Existem duas posicoes estaveis para
uma orbita de 24 hr, sobre o eixo menor da elipse equatorial,situados a
aproximadamente 110% e a 70°F de longitude.

Qualquer outra posigao produz uma pequena aceleracgao tan
gencial que faz com que o satelite tenha uma oscilacdo (desvio da  sua
posicao longitudinal desejada) de grande amplitude e periodo muito lon
go. A correcao de velocidade requerida depende da posicdo longitudinal
do satélite e do desvio permitido, em relagdo 3 estacdo de referencia.

Para um sat@lite estacionado a 34°W sGbre o Atlintico com um desvio per

mitido de * 1°, uma correcio de 2 pés/sec deve ser feita, cérca de 2 ve

zes por mes.
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1.6 ~ COBERTURA DE SUPERFICIE A PARTIR DO SATELITE

A quantidade de superficie a ser coberta € uma caracteris
tica importante no projeto de satelites que se destinam a observacdo da
Terra. A superficie vista do satelite depende, num dado instante, da al
titude orbital, do angulo de inclinac@o e do angulo de observacao do e
quipamento de bordo. A Fig.}:25 da um esquema utilizado para estudo da co

bertura de superficie.

A distancia d, desde a vertical do satelite na Terra ate
o ponto extremo da supef??cie coberta pelo equipamento de bordo (e, por
tanto, subentendida pelo angulo WE) podera ser medida, no caso de obser
vacao por equipamento cujo eixo se encontre na vertical do §até1ite em
relacao a Terra e com visdo de simetria axial, tanto ao longo do trago
da Erbifa na Terra como na perpendicular a ele, ou outra diregdo qual

quer. De fato, nésse caso, a superficie coberta & uma- calota esferica cu

jo eixo coincide com a vertical do satelite @ Terra e, portanto, com o
eixo do equipamento de observagado. Estd implicito que a observagao se faz
de modo "instantaneo" ou seja, o satelite permanece praticamente parado
durante a mesma. Podera, alternativamente, ocorrer um modo de operagao

que pode ser reduzido a esse caso (ver ref. 7 e 8). Déste modo a. obser

vacao se faz dentro de um cone, conforme mostra a Fig.l26.
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Qualquer outro formato que tenha a superficie observada,
estarE ”cpmprgquigg dentro da calota referida e suas dimensoes pode

rao ser relacionadas facilmente com d (desde que seja uma figura geo

metrica simples, como ocorre'em geral),

Para a: Fig.25 valem as relagoes:

Ro + h
sen B = . sen wc

Ro

Y

daqui sai .

¢_. = 180 - (Wc + B) daqui sai
c Q am—

calcula-se d por ————51 d = 9. X 60 (em milhas nauti

cas)

A 1a. relagdo e a lei dos senos, a 2a. sai do fato da soma
dos angulos internos de um tridngulo ser 180°, Para a 3a., observamos

que, se o angulo ¢, = 360° isso corresponderia a d = ZnRO, entao pa

ra qualquer ¢_ vem: d = EEEEEEE——EE - T=pc X 60

Uma formula que da 2d aproximadamente &:

2d = 120 ESO - We - arc sen (1 - S senwc):I__ ’(62)
- 3.437,35




W= 3ngulo de visao

# = dngule geocentrico
determinado pela
intersecgdo de We
com a Terrg

h = olturo do satelite

d = distanua, sbbre a
Terra, desde a ver.
tical do satelite

ﬂ ate’um ponto da

C superficie compreen-
dido pelo éngulo de

visdo W(

1

Fig. I.25 - Geometria para detemmin acdo da cobertura

de superficie.
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aqui temos 2d diretamente em fun¢ao da altura do satélite (h) e do
angulo de visao (W), de modo aproximado. A Fig. 27 nos da graficamente

a solugcdo dessa equagao para diversas alturas e varios angulos de visdo.

Note-se gue ha um limite dado pelo horizonte visto do sa
teélite. De fato, acima de um certo 3ngulo em que o cone de vis3o tangen
cia a Terra o adicional observado e espago. Usando a distancia 2d  {ou
o seu equivalente no caso de outra superficie de observacao contida na
calota) @ possTvel determinar a cobertura no Equador, ou qualquer outra

latitude, no periodo de um dia. Quando uma Orbita polar @ usada a por

centagem de cobertura no Equador durante uma dia de operacao € apkoximg
damente dada pela relacac entre 2d e a distancia total entre passagens

sucessivas., Para latitudes diferentes da do Equador, a porcentagem de co
bertura € dada peia cobertura equatorial dividida pelo cosseno da Tati
tude, A diétancia total entre passagens sucessivas & uma fungdo do pe
riodo do sat&lite ou pode ser relacionada com o n® de revolucdes pordia
A equacdo, para o caso geral, e:

7(1.63)' C = —(nj2d onde C porcentagem diaria de
- 216 cos L cobertura

n = numero diario de revo
lugoes

L = Latitude (graus)

Esta equagao esta plotada na Fig. 28. Para usar o grafi
co:

1. Marcar a altitude na escala correspondente

2. Tragar uma vertical até o 2d de interesse

3. Tracar uma horizontal, ate a latitude de interesse.
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Cobertura feita por um satélite em orbita polar em um
dia de operagoes. E mostrada a relagdo entre a porcen

tagem de cobertura (c), altitude (h), distancia de

referencia (2d) e latitude de interesse. 0 exemplo i

lustrado mostra que a uma altura de 300 milhas nEuti

cas, com uma distancia de réferéncia 2d) de 600 mi Thas

nauticas, obtem-se uma porcentagem de cobertura de 5%
a. 409_ﬂe latitude durante um dia de operacoes.
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4, Tracar uma vertical até a porcentagem didria de

bertura.

co

A determinagao da cobertura para mais de um dia torna-se

mais trabalhosa, pois h3a um recobrimento em dias sucessivos de operagaq,

dependendo do periodo e efeitos perturbadores.

Na pratica, cada missao € examinada para que se obtenha u

ma cobertura otima.

1.7 - ESTABILIZACAO DA POSICEO (ATITUDE) DO VEICULO NA ORBITA

da por 3 eixos

A posicao do satélite {atitude), na orbita, & determina

tri-ortogonais, chamados:
a. YAW {guinada)

b, PHCH (declive)

c¢. ROLL (giro)

A Fig. 29 ilustra a posicao dos 3 eixos.

0 eixo de PITCH & perpendicular ao plano orbital

0 eixo de YAW e coincidente com a vertical a Terra.

0 eixo de ROLL & coincidente com a tangente a orbita

ponto considerado,

no



/7
/2 diregao e sentido
£ do movimento

Fig.

1.29

. 0s erros, para cada eixo,

S

sao contados no plano que
1he @ perpendicular.
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| Notamos que o angulo (8rro) de YAW & medido no plano XY
(determinado pelos eixos de roll e pitch) que lhe & perpendicular. 0 de
roll & medido no plano XZ (dado pelos eixos de pitch e yaw) e o de pitch

e medido no plano YZ (dado pelos eixos de roll e yaw).

A manutencao do satelite na posigdo (atitude) nominal (re
querida para a operagﬁo) em orbita & importante, pois dela depende uma
constancia no tamanho da area observada (ver Ttem 1.6 cobertura de super
ficie a partir do satelite: ..."A superficie vista do satélite depende,

num dado instante,... do angulo de inclinagdo,...").

Uma vez o satélite (ou outro veiculo espacial) tenha atin
gido sua orbita sera estabilizado em posicao, em relacdo a alguma refe
réncia - a Terra, o Sol ou as estrelas. Um satelite meteorologico &, em
geral, estabilizado ao longo da vertical do sateélite em relacao a Terra
de modo que ele:sempre aponte para a superficie dela. Um satélite astro

nomico seria dirigido na direcgo de uma estrela.

Os satelites, que usam energia solar para fornecer ener
gia eletrica, poderdo ser estabilizados na direcao do Sol. As sondas in

terplanetarias seriam estabilizados em relacao ao Sol e as estrelas.

Existem forcas presentes no espago que atuarao no sentido

de perturbar essa posicao fixa.
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I.7.1 - FORCAS PERTURBADORAS

—— e ——e—

Existe uma variedade de fatores no espago que provocarao

forcas perturbadoras agindo sobre o veiculo espacial. Sao:

Moleculas de gas e micrometeoroides;

Gradientes gravitacionais;

Campos magneticos e eletrostaticos;

Pressao de radiagao; |

Movimento ndo compensado da maquinaria interna do satéli

tel

Para satelites operando em altitudes até cerca de 400 mi

Thas o arrasto atmosferico pode ter efeito consideravel sobre a posicic.

A forga dinamica atuara num ponto chamado centro de pres
sao, que & o centro geométrico da area da secgdo transversal apresenta
da ao caminho de voo. Se o centro de press3o nao coincidir com o centro

de massa, aparecera um torque que tendera a girar o vefculo. Nao parece

Os gradientes gravitacionais devem-se ao fato de que a a

ceﬁk&ﬁb gravitacional decresce com o quadrado da distancia do centro da

R 24
Terra. {lembrar que: g = T%—;ETZ do Ttem 7.1: Caracteristicas de
0

orbita circular). Isto tende a fazer com que um corpo longo, delgado

se alinhe com a vertical local, uma vez que a ponta dele, mais proxima

da Terra, seria atraida mais fortemente pela gravidade do que a ponta

mais distante. Campos magneticos afetariam o satelite por interacio com

0s campos magneticos estabelecidos pelos circuitos eletricos de bordo.
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Esse efeito € pequeno e pode ser compensado por um desenho adequado da

fiacao no satelite.

Campos eletrostaticos no espaco parecém ter efeitos des

preziveis na posicao do satelite.

A radiagao solar exercera uma pressdo na area da secgao
transversal do veTculo vista pelo sol, produzindo uma forca que age no
centro de pressdo. A luz @ composta por ondas discretas de energia cha
madas fotons, que tém massa. Quando a Tuz & absorvida por uma superfi
cie fornece momento a ela g,se e refletidg o momento sera o dobro. Essa.

2 na orbita da Terra.

press3o € muito pequena, apenas 9 x 1078 1b/pe
0 efeito do gradiente & muito maior para satelites da Ter
ra. Todas essa forgas sdo muito pequenas se comparadas com os torques
que podem ser gerados a bordo do proprio satelite. No entanto aquelas
forcas sao continuas enguanto que os torques internos sao usualmente de
pequena duragao. Ostorgues internos sdo causados por magquinaria em movi
mento tais como:! motores, conjunto de engrenagens e bragos de alavanca.
Se um motor.num satélite comeca" a girar, o satelite tem que girar na
diregdo oposta. Isso & resultado da lei de conservacao do momento angu
lar, pela qual o momento angular total do sistema permanece sempre cons
tante, e ndste caso zero (na Busencia de torque externo!). Esse efeito
pode ser compensado pela utilizagac de uma massa girando no sentido con
trario ao do motor, igualando os momentos de inércia (e mesmas velocida

des!)
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1.7.2 - TIPS DE ESTABILIZAGAO EM DRBITA

I.a - Estabilizacdo Passiva

I.a.1 - Estabilizacdo por Spin

— - — - = -

E uma forma mais elementar de estabilizacao e consiste
em fazer o satelite girar em torno de um eixo de spin. 0 satelite age
como a roda de um giroscopio com um alto momento angular, Este metodo
tem sido usado com sucesso em varios satélites americanos inclusive os
meteorologicos da série TIROS., Para que o eixo de spin desejado seja mn

tido @ necessario que o momento polar de inércia (em torno do eixe de

spin) exceda o momento do eixo diametral de cerca de 1,1 a 1,2.

A configuracdo usual & na forma de um volante com os com
ponentes mais pesados montados na exfremidade. As velocidades de spin
variam, de acordo com a carga, de 10 RPM (TIR0OS) a 100 RPM (sﬁté]ites
de comunicagdo). Um problema & a diminuicao da velocidade de spin cau
sada por correntes do tipo eddy devido a interacaoc com o campo magne

tico terrestre.

Estima-se para o Vanguard I uma constante de tempo
de decaimento (tempo necessario para a rotacdo cair a (1/e) do seu
vg]or inicial, e = 2,7) de 230 dias. Pequenos foguetes podem ser a
cionados periodicamente para aumentar a velocidade de spin, conforme
foi feito com o TIROS. O satélite deve também ser balanceado dinamica
mente de modo a n3ao oscilar lateralmente em Orbita. Amortecedores de a

trito sao algumas vezes usados para anular qualquer oscilacao devida

d falta de alinhamento consequente da propulsao inicial de torgues ex



ternos. Desde gue 0 satélite e estabilizado em relacao ao espago € nao

a Terra este metodo de estabilizagdo @ de utilidade limitada.

E possivel precessionar o eixo de spin por meio de um jato
de gas ou pelo uso de bobinas magneticas, como ocorreu com o TIR0S., Es

te metodo de estabilizacao € agora usado principalmente.em satelites de

comunicacao com antenas de feixe largo.
a.2 - Estabilizagdo Dinamica

Para satélites que operam em altitudes baixas (aproxima
damente 100 milhas) & possTvel o uso de forcas aerodinamicas para esta
bilizacao de posicao (atitude).A Fig. 1.30 daracurva da forca dinamica
em funcao da altitude. Essa forca atua na area da seccao transversal do

satelite normal ao vetor velocidade no centro de pressaoc.

A posicao do satélite sera tal que o centro de pressao
fica atras do centro de massa ao 1ongb do vetor velocidade. Otﬁtéﬁétqg

dente a manter essa posic¢do & dado pela relagao

T = £l (1.64)
onde T = ‘torque
f = forca aerodinamica
1 = digtEncia perpendicular do centro de massa ao eixo

da forca dinamica.



—

<=

St

©

S 500

-

R}
3

b 400 \\ E

w \

] . 1M

= 300+ ™.

Ll |

£ s

™~
- 200 Ll _

@ ;

= -t ]
o . L]
— GO - i ]
Y |
—_

1o}

ol - ‘
Y — 0 s o o
2

Forca dinEmfca, libra/pe

- —_

Fig. 1.30 - Forca dinamica num veTculo espacial em fungao da alti
tude (h).

- 76 -



- 77 =

Este metodo estabiliza o veTculo em relacao aos eixos de

por orbita, a estabilizacao do eixo de ROLL pode ser obtida por uma esq§
tha apropriada dos momentos de inércia do veiculo.

Ela:3-; Estaﬂ?TizagEo nor gradiénte de gravidade

Na estabilizac3o por gradiente de gravidade o veiculo deve
ter um Unico eixo, em relacao ao qual, o momento de inercia 'seja um pT@i-
mo. Este eixo se alinhara, entao,com a vertical. Como exemp1o deste me
todo temos um cilindro comprido e a configuracao na forma de halteres.
Este metodo utiliza a pequena diferenca na forca de gravidade que existe
entre 0s dois extremos na configuracao com forma de haltéres, como mos

tra a Fig. I1.31.

0 torque restaurador, estitico, ao redor do eixo de  PITCH

pode ser calculado por:

T = §9§ (me?) sen 26 (1.65)
onde "
T = torque, bé?léﬁngf
GM = constante gravitacional,
R = distancia do centro da Terra, pes.
m = massa de uma esfera, slugs.
2¢ = distancia entre esferas, pes.

6 = angulo contado a partir da vertical local.
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0 torque restaurador no eixo de ROLL sera ligeiramente diferente devido
ao efeito de acoplamento causado pela rptagEo da configuragdo,na forma de
halteres, de uma revolugao por orbita. Fste efeito giroscdpico ajuda aes
tabilizacao no eixo de ROLL a criar estabilizacdo em torno do eixo de YA!
quando se escolhe uma configuragao com os momentos de inercia aprdprii
dos. Um veTculo estabilizado por gradiente de gravidade n3o permanecera

alinhado com a vertical local mas oscilara com um periodo igual ac perio

do orbital.

Fssa estabilizacdo & usualmente aumentada por algum tipo

de sistema de amortecimento.

0 satelite TRANSIT TRAAC usava uma bobina tensionada que
foi desenvolvida para formar um tubo com comprimento de 60 pés e com
um peso ligado a uma mola para dar um amortecimento. As magnitudes dos
torques envolvidos pode ser avaliada a partir do fato de que um haltere
tendo duas esferas com uma massa de 1 slug cada e separadas por uma dis
tancia de 10 pes teria um torque restaurador maximo a 450, de 0,02 pole

gada-onga a uma altitude de 150 milhas terrestres.

I.a.4 - Estabilizacdo por pressio de radiaco

0 uso de pressdo de radiacdo para estabilizagao de posigao
€ pratica somente para é§ﬁaa§ interplanetarias, onde os campos gravita
cionais dos planetas podem ser desprezados. Na posicao da orbita da Ter
ra, no espaco, a pressdao de radiacao excede os efeitos do gradiente de

gravidade solar. Uma sonda interplanetaria poderia ent3o, ser estabili
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zada em relacao a um ponto no sol por meio de um grande cone refletivo
colocado atras do centro de massa, conforme e mostrado na Fig. I1.32. 0

torque que age no cone para manter seu eixo dirigido para o sol g:

4 2 )
T = -ng [ C%)ﬁ cos?e + d] sen 20 send (1.66)
onde
K = constante solar = 9 x 1078 1b/p§2 na posicao da orbi

ta da Terra.

£ = comprimento do cone.

& = semi-angulo do cone.

d = distancia do centro de massa ao cone.

¢ = angulo formado pelo eixo do corie e 0 eixo solar.

0 cone dara estabilizacdao em torno de 2 eixos.

0 terceiro eixo deve ser estabilizado por um rastreador

estelar ou outro dispositivo semelhante,

1.7.3 - Estabilizacdo ativa de posicdo.

0s metodos anteriores s3o todos de natureza passiva, isto
&, aproveitam-5e de condi¢Bes ambientes para obter estabilizagdo de po

sigao.

Alguns desses metodos ddo um amortecimento desprezivel e

estdo,assim, sujeitos a grandes oscilagoes.
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Fig. I1.31 - Estabilizacao por gradiente de gravidade.
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Fig. I.32 - Uso de um cone para estabilizar um veiculo
interplanetario por meio da pressao de ra

diacao.
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 Essas oscilacoes s30 indesejaveis para 05 equipamentos
mais refinados de sensoriamento, sendo que aos metodos passivos sao fre
quentemente incorporados sistemas ativos. Estes sistemas desenvolvem tor
ques internos ou usam ejecdo de massa para fornecer controles de posi

¢ao muito precisos.

1.7.3.a.1 - Roda de PITCH

Um satelite empregando estabilizacdo por gradiente de gra
vidade pode ser levado a manter uma orientagio fixa de YAW pelo uso de
um volante de velocidade constante, com seu eixo de rotaca@o normal ao pla
no orbital. 0 vetor momento angular da roda ficara alinhado com o vetor
momento anqular da rotagdo orbital do veTculo uma véz que o gradiente de
gravidade tende a manter o eixo do momento de inércia minimo alinhado com

a vertical local. Isto mantera o torque restaurador em ROLL e VAW e dimi

nuira o perJodo natural de oscilagdo em térno desses eiXos.

1.7.3.2.2 - Contrdle por jato de gis

Um modo de anular o efeito de uma forca perturbadora €
produzir uma forga no sentido oposto. Isto pode ser feito pela expulsao
de massa,usando jatos de gas. 0 sistema consiste em um tarique contendo
gas sob alta pressio,Aum regulador, valvulas de controle e jatos de gas
para cada eixo conforme mostrado nafﬁg. 1.33 e na Fig. I‘%4LA propulsac

de gas produz um torque em torno do centro de massa que contrabalanca o
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torque perturbador. C impulso especifico de um sistema de gas frio & bas
tante baixo, da ordem de 50-seqg. Impulsos mais elevados podem ser obti
dos usando monopropelentes de gas gquente tais como peroxido de hidrog§
nio ou bipropelentes. A eficiencia de um sistema de gas e limitado pelo
peso do gds que pode ser colocado em Grbita e pelo vazamento das  valvu
las de gas.

I.7.3.a.3. - Rodas de torque

Forcas perturbadoras causardo torques agindo ao redor do
centro de massa do satelite. Esses tdrques podem ser compensados produ
zindo-se torques similares, internamente. Um volante que esta aceleran
do ou decelerando produzira um torque no satelite que causara uma rota
¢ao no mesmo, no sentido oposto ao de rotacao do volante, de acordo com

.a lei de conservagac do momento angular. O torgue desenvolvido sera:

T o= Ia | (1.67)

onde

momento de inercia do volante

—
I}

It

aceleracao angular

As rodas de torque sdo usadas em varios satelites inclusi
ve o Nimbus, o Observatorio Astronomico Orbital, e o DObservatdrio Geofi
sico Orbital. As rodas usam corrente alternada pdra evitar o emprego de
comutadores e escovas. As rodas possuem um tacometro (conta-giros) para

medir a velocidade e determinar quando a saturacao for atingida.



- 83 -

Neste ponto a roda & descarregada por duas agbes simuTta
neas: a) levar sua velocidade de volta a zero; e b) aplicacao de um ou
tro torque fornecido, por exemplo, por um jato de g3s ou um gerador de
campo magnetico. E sempre necessario ter um sistema de reserva disponive,
com rodas de torque,de vez que um:torque constante saturaria logo o sis
tema. 0 uso de rodas de torque, no entanto, reduz bastante a quantidade

de gas usada por um sistema de estabilizagdo.

As rodas de torque, usadas atualmente, possuem momentos va
riando de 0.4 a 8.84 pe-libra-sec a 1250 RPM, consomem de 5 a 43 watts

nos_torques de frenager, e pesam de 5 a 18 libras cada uma.

Um sistema completo de rodas de torque consiste de tres ro

das, cada uma delas alinhada com um eixo do veiculo, conforme mostra a

Fig. I1.35.

7.3.a.4- Girosc6916
0s giroscopios podem ser usados, além de sensores de posi
cao, para fornecer torque para um satelite. 0 giroscapiorde eixo unico.
~com um produtor de torque.pode - forneger um torque em torno do seu  eixo
_de entrada,fazendo com que o motor de torque precessioﬁe o rotor do gi
roscopio. 0 eixo de entrada do giroscopio torna-se o eixe de controle, e

o momento angular da roda e aplicado ao-veiculo.

0 maximo impulso que pode ser aplicado esta limitado a uma
rotacao de 180° do rotor em torno do seu eixo, que & comparavel a satura

cao de uma roda de torque.
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Fig. 1.35 - Uso das rodas de torque para estabilizar

a atitude do veTculo espacial nos trés eixos.
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0 giroscopio de 2 graus de liberdade com produtores de tor

que pode também ser usado para contrdle em tgrno de 2 eixos. Qualquer

dos sistemas requer que o deslocamento angular total seja pequeno para
prevenir o efeito de acoplamento interativo; ésse acoplamento pode, no
entanto, ser anuiado pelo uso de 2 rodas girando em sentido contrario,

e o momento total armazenado pode ser utilizado.

1.7.1.3.5

Dispositivos de momento magnetico

A posicao (atitude) do satélite pode ser controlada pela
interacio entre o campo magnetico da Terra e o campo magnético produzido
no satélite. O campo magnético terrestre se aproxima do de um dipolo To
calizado no centro da Terra, e a densidade de fluxo nos polos & duas veé

zes aquela no Equador. A magnitude do campo magnético terrestre no Equa

dor &
6 . ) .
p = 1243 x 107 webers /m’ (1.68)
(3440+h)3 =
onde

altitude em milhas nauticas.

=~
[}

0 torque numa bobina por onde circula uma corrente,colocada
.

num campo magnetico e:

T = NIAXxB newton - m (1.69)
onde

N = nQ de voltas

I = corrente, em amperes

A = 3area de bobina, mZ

B = densidade de fluxo, webers/m2



- 86 -

0s dispositivos magneticos tem sido usados para contro

lar um grande numero de satelites americanos.

0 Transit IIIb usava um par, em circuito fechado, de bar
ras de alta permeabilidade para parar a rotacao de spin por meio de cor
rentes de eddy induzidas. Uma barra magneética permanente também foi co
Tocada para induzir uma rotagdo em torno do eixo de pitch (3 raziao de 2
rotacoes por hora) a fim de fornecer uma orientacdo preferencial para

as antenas.

Uma bobina de torqué magnetica foi tambem utilizada nos
satelites TIROS, estabilizados por spin, a fim de precessionar o eixo
de spin (e o eixo da camera) de modo que ele continuasse orientado para
a Terra durante uma parte de cada orbita. Este sistema ampliou bastante
o tempo de vida Util do satelite. A posicao (atitude) do eixo de spin do
satelite em relagdo a vertical local foi determinada a partir das saTdas
de sensores infravermelhos montados no vefculo em spin, e que detetavam
a discontinuidade de temperatura entre a Terra e o espago. Um  programa
para aplicagao de torque foi entdo computado e comandos transmitidos pa
‘ra chaves de contato que controlavam as bobinas montadas no satelite. Um
satélite de 200 libras numa Orbita de 300 milhas de altitude girando a
10 rpm requereria aproximadamente 10 orbitas para uma correcao de 2 graus
A bobina consumiria menos do que 1 watt durante a operacao., Seria tambem
possivel usar dois magnetos permanentes, um dos quais com um eixo. Isto
reduziria muito o péso e poténcia requerida, mas tem a desvantagem de ter
uma parte movel. 0 uso de bobinas magneticas para estabilizar em posicao

(atitude) um satelite tambem foi proposto.
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0 sistema requer trés bobinas, tres magnetometros (um em

cada eixo) e um computador.

Os magnetometros s3o usados para medir a magnitude e di
recao do campo magnético terrestre. Sinais de @rro de posicao e veloci-
dade de ocorréncia do érro,gerados por um sensor tal como um  esquadri
nhador de horizonte s3o langados no computador junto com a direcae do
campo magnético terrestre. 0 computador determina o vetor‘ﬁ&mﬁe mééiajéd
necessario para corrigir o erro e programa® as correntes requeridas pa
ra cada bobina. Desde que n3o e possivel gerar uma coﬁponente de torque
paralela ao campo magnétiéo terrestre, aparecera um atrazo na aplicacao
de certos torques em orbitas quase polares. Para orbitas equatoriais de
24hs. o torque disponivel em pitch @ insuficiente; entretanto pode ser
possivel girar o sateélite em torno da vertical local ate que um torque
suficiente possa ser desenvolvido. Para o satélite em Orbita de 24hs,
usando uma bobina de 10 libras e consumindo 10 watts, e possivel desen
volver um torque de 0,01 polegada- onga.

Esse valor & aproximadamente uma ordem de grandeza maior
do que os torques esperados nesta altitude. Altitudes menores requerem
menos potencia e peso e fornecem torques maiores. Para certas missdes o
sistema momento magnetico pode ser utilizado s6zinhhio para controle de
posicao (atitude). Para missoes que requerem resposta rapida, o sistema
pode ser usado para tirar da saturacao as rodas de torque que fornecem

a capacidade de alta precisao requerida.
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a) Esfera de reacdo

Um método avancado de controle de posicdo utiliza-se de u
ma esfera giratoria simples para controlar o satelite em torno dos tres
eixos. A esfera oca e construida de aluminio e tem varios pés de diame
tro. Fica suspensa no espaco sem nenhum suporte portanto livre para :gi.

rar em torno de qualquer eixo. Desde que ha uma condigao de ausencia de

peso,.basta um pequeno campo magnéfico alternado- - de alta

frequencia para obter-se uma agdo de mola. As correntes de eddy induzi
das na esfera criam cémpos magneticos que se dﬁﬁeﬁ—aé_pq@po ofﬁgiqg] e
mantem a esfera em posigao.

Tres conjuntos de bobinas envolvem a esfera, um conjunto
gem cada eixo. Sinais de erro do sensor de posicdo {atitude) sdo usados
para.energizar as bobinas apropriadas. As correntes de eddy induzidas
na esfera condutora interagem com o campo magnético aplicado e aceleram
a esfera em torno do eixo de rotacao do campo magneético. Por causa da
conservacao de momento, o satélite girara no sentido oposto.

0 momento angular acumulado da esfera e amortecido no cam

po magnetico terrestre atraves de interacao com o arrasto prdduzido pe
_1a corrente de eddy.

Para se conseguir isso podem ser necessarias varias oOrbi
tas, dependendo da posicao relativa do vetor campo magnético terrestree
0 eixo de rotacao da esfera. Inclinagoes orbitais abaixo de 30° podem re
querer outros métodos de dissipar o momento angular acumulado pela esfe
ra. Usando uma esfera de aluminio de 20 polegadas de diametro, pesando
23 Tibras e girando a 500 RPM, um torque médio minimo de 0,0034 polega

das-onga pode ser obtido. 0 uso de uma Unica esfera para controle nos 3
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eixos elimina-a interacao giroscopica e fornece contrdle de posicdo (ati

tude) preciso e duradouro.

1.8 - DISPOSITIVOS SENSORES DE POSICRQ (ATITUDE)

A operagao apropriada de um sistema de controle ativo de
posigdo requer que €le obtenha sinais de erro de algum dispositive sen
sor. Esse sinal pode ser t3o simples quanto um sinal de giroscopio de va
riacao usado para manter variagdo nula de roll, Usualmente procura-se ob

ter o sinal do corpo em relagao ao qual o veiculo & estabilizado.

I.8.a.1 - Esquadrinhador de horizonte

Um esquadrinhador de horizonte pode ser usado para dete
tar a vertical local em relagdo a Terra, Lua ou outros planetas. Um tipo
usa um sensor infraverme]ho para detetar a discontinuidade entre a radia
cao da Terra a 300% e a do espaco’ a 0%K. © dispositivo esquadrinha o ho
rizonte conforme mostrado na fig.'36 e determina o angulo entre um eixo
de referencia e o horizonte, 3 medida em que gira. Se o angulo n3o ficar
constante, sdo gerados sinais de erro que sdo enviados ao sistema de con
trole de posicao (atitude) para mudar a posigao do satélite até que o ei
xo de referéncia fique alinhado com a vertical Tocal. 0 esquadrinhador &
montado no exterior do veiculo e contém um espelho tocado a motor, umsis
tema otico, um detetor a termistor atuando no infravermelho distante e um
dispositivo para medida de fase, conforme mostrado na fig.L37. 0 sensor <—
responde a radiagdo emitida pela Terra ao inves da radiagdo solar refle
tida, para se obter o maximo de precisdo. Este dispositivo ndo da informa

cao de yaw. Esquadrinhadores de horizonte rotativos sao geralmente Timi
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| esquadrinhador

‘ de horizonte
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X visao

radiacoes
infravermelhas

Fig. 1.36 - Operacao esquadrinhador de horizonte para

estabelecer a vertical.

detetor
de fase

acionamento
"do motor

espelho
esquadrinhador

Fig. 1.37 - Esquadrinhador de horizonte, infravermelho.
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tados tanto em tempo de vida como em altitude operacional. Tipos mais a
vangados, capazes de operar na altitude da orbita de 24 HR, empregam es
pelhos rastreadores num modo inicial de procura para localizar o horizon
te e espelhos vibratorios para modular o sinal da radiagdo recebida no
modo de rastreamento. 0 aparecimento de um sinal modulado no detetor in
fravermelho inicia o modo de rastreamento e o espelho vibrante “enquadra"
o horizonte, enquanto a posicdo angular do espelho de ratreio da informa
goes precisas de pesigao (atitude) e altitude. Tres ou quatro dessas uni
dades s3o necessarias no satelite para controle de posigdc (atitude). Um
indicador de horizonte sem partes moveis foi desenvolvido pela Mineapolis,
Honneywell. Uma objetiva na forma de um cone e usada para focalizar aima
gem-da Terra num arranjo simétrico de quatro lados de termistores de Qé
lometro que detetam erros de pitch e de roll pelo movimento da imagem. A
altitude @ determinada por tres bolometros dentro do array, que medem o
tamanho da imagem. Uma janela de germanio @ colocada na frente do array
no caminho otico e modula a imagem, desde que €& opaco ao infravermelho

guando inversamente polarizado. As especificagOes do sensor dao indica

cdo dele ser operacional ate altitudes de 60.000 milhas n3uticas com uma

precisao de 0,10 e de ter um tempo de vida de cérca de 3 anos.
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CAPITULO 1II

GRADEAMENTO DE FOTOGRAFIAS

I1.1 - INTRODUCRO

II.7.1 - 0 QUE E GRADEAR

Quando temos em maos uma fotografias, sempre nos vem 3

mente uma pergunta: onde, como e quando foi obtida tal fotografia?

A resposta a esta pergunta, nos casos em que a fotografia
traga valiosas informacoes qualitativas e quantitativas a respeito de fe
nomenos atmosféricos,‘como e 0 caso de fotografias de cobertura de nuvens
obtidas por satelites:meteorologicos e recebidas por estagoes APT, & de
importancia capital.

Somente com a resposta real a esta pergunta & que estare
mos capacitados a extrair de tal fotografia o maximo de informacoes que

ela contiver.

0 quando, para nds, significa tempo real (ano, mes, dia,ho
ra, minutos e segundos) no qual a informagdo fotografica foi obtida pe

1o satelite meteorologico.

0 onde esta vinculado aoc quando, de vez que conhecemos a

equacio f(r,t) = 0 de movimento do satBlite.
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Sabendo-se ent3o o tempo real em que o satelite foi uti
lizado para a obtencao da fotografia, torna-se possivel fazer "a corres
podencia entre cada ponto da fotografia e os pontos em terra da area co
berta pela fotografia, isto e, sera possivel atribuir a cada ponto da fo

tografia um par de valores (latitude longitude) vinculando-se assim a re

gido da Terra "vista" pelo satelite".

Gradear uma fotografia & estabelecer esta correspondencia

ponto a ponto.

Com isto podemos localizar e medir a extensdo dos siste

mas de nuvens, das frentes frias, dos ciclones, etc.

Gradear uma fotografia em sintese @ dar-lhe um tratamen

do quantitativo adequado.

I1.1.2 - COMO OBTER AS GRADES

"0s cBlculos desenvolvidos para a confeccdo de grades para as
fotografias de cobertura recebidas pelas Estacoes APT envolvem geometria
projetiva e trigonometria esfeéricacomo a ferramenta matematica mais ade

quada por ser simples e de facil visualizagao do problema.

Quando uma fotografia & obtida por um processo instanta
neo ("snapshot") as linhas de latitude e longitude constantes, por serem

circulos, projetam-se segundo elipses no plano da fotografia.
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A figura II.1 mostra uma tomada instantanea da Terra por

um satelite.

11.1.3 - 0 QUE E PONTO SUB-SATELITE (PSS)

Definimos PSS (Ponto Sub-Sat&lite) como sendo o ponto so
bre a superficie da Terra onde a vertical local do satélite corta a su

perficie,

0 conhecimento déste ponto, ou seia de suas coordenadas
naturais (latitude e longitude) assume grande importancia no gradeamento
das fotografias. No caso do ESSA-8, por exemplo, este ponto corresponde

na fotografia a marca de referencia central (+).
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11.2 - ELEMENTOS NECESSARIOS PARA 0 CALCULO DE UMA GRADE

Para gradear uma fotografia da Terra?vista de um sat61ite,‘

& necessario conhecer 0s sequintes elementos:

1. 0Os parametros da orbita do sateélite

2. 0 posicionamento do satélite em sua drbita
3. A hora em que a fotografia foi obtida

4. 0O processo utilizado na obtencac da fotografia

5. 0s sistemas Optico e eletronico de bordo. e de recepcao

I1.2.1 - Os parametros da robita do satelite sao conhecidos numa certa

Epoca como se ve, por exemplo, na figura I1.17.

11.2.2 - 0 posicionamento do satélite em sua orbita € dado pelos tres ei

xos: YAW, ROLL e PITCH.

11.2.2.1 - YAH: & um eixo contido no plano da orbita, perpendi
cular a ela e apontando para dentro.

11.2.2.2 - ROLL: 2 um eixo contido no plano da Orbita, tangente
a ela, ac longo do vetor velocidade do satelite em
sua orbita.

11.2.2.3 - PITCH: & um eixo perpendicular ao plano da orbita,de
tal modo que PITCH, ROLL e YAW formem um triedro di

reto.

Se os eixos de posicionamento n3o coincidem com as dire

coes e sentidos definidos para os eixos, se faz necessario conhecer os
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angulos de desvio ou entdo cometeremos "€rros de posicionamento”. A
figura 11.3 mostra éstes eixos e @stes angulos.

11.2.3 - 0 tempo no qual a fotografia foi obtida pelo satélite consiste em

data e hordario (GMT). Dependendo do processo que o satelite obtem

a foto nao havera um horario e sim um intervalo de tempo.

I1.2.4 - 0s processos utilizados pelos satdlites meteoroldgicos atuais para

obtencdo das fotos sao os seguintes:

11.2.4.7 - Fotos obtidas "instantaneamente" (Exemplos: ESSA-8, IT0S-1)

II.2.;;2 :7Fotos obtidas num certo intervalo de tempo entre o inicio
e o fim da fotografia (Exemplos: NIMBUS-IV DRID)

I1.2.4.3 - Fotos obtidas por varredura contTnua da radiacio (infra-ver
melho) que chega a um sensor de borde {apontando para a

Terra e'varrendo.no-plano YAW-PITCH) (Ex.: NIMBUS IV DRID).

II:2.§'- 1nos'gigtemégﬂ_6f€ca-é e]ég;ﬁnica_dependei a linearidade ou nao en
tre o que foi "visto" realmente e a fotografia que nos chega as
maos. (Ex.: distorgdo de lentes, resposta do equipamento eletroni

co , material foto-sensivel).
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11.3 - CALCULO DE GRADES PARA 0S SATELITES QUE UTILIZAM O PROCESSO DE FO

TOGRAFIAS INSTANTANEAS (I1.2.4.1)

II.3.1 - O PROBLEMA

Admitiremos que o érro de posicionamento e distorcao de Ten

tes sao despreziveis e no final discutiremos como inclui=los no problema.

0 problema consiste em transformar pontos sobre a Terra,

suposta esferica, em pontos no plano da fotografia.

Serao necessarias tres transformacoes para transferir um
ponto sobre a Terra, dado pelas suas coordenadas naturais (latitude e lm
gitude), para um ponto no‘plano da fotografia, dado por suas coordenadas

cartesianas {(x e ¥)..

Para o desenvolvimento dos calculos faremos uso da trigono
metria esférica e da geometria com o intuito de simplificar a watematica

empregada.

11.3.2 - PARRMETROS QUE DETERMINAM O PROBLEMA

Para que o problema fique completamente determinado &8 ne

cessario conhecer:
31.3.2.{ - PSS - latitude do ponto sub-satelite
11.3.2.2 - 6PSS - longitude do ponto sub-satelite
11.3.2.3 - H - altura do satélite sobre o PSS
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11.3.2.4 = i
I1.,3.2.5- 8

- inclinacdo da orbita

- semi-angulo de abertura da lente
11.3.2.6 - d

- tamanho da fotografia (semi-diagonal da foto)

Conhecendo-se o tempo no qual a fotografia foi obtida de

termina-se as coordenadas {latitude ¢PSS e longitude OPSS) do PSS { Ponto
Sub-Satélite) e a altura H do satelite sobre o PSS.

Este tempo pode ser conhecido com precisao da ordem de 1

segundo, correspondendo em terra a uma indeterminagio do PSS da ordem de

6 km ao longo da projecao da orbita sobre a Terra.

11.3.3 - DISTANCIA FOCAL EFETIVA DA CAMERA DE BORDO

Conhecidos 8 e d podemos calcular a distancia focal efeti
va f como ilustra a figura II.2.

EY

f = d * cotan B kII;])

0 valor f, medido na mesma unidade de comprimento que d,

corresponde 3 distancia do céntro de projegdao sobre a perpendicular

ao
‘centro da fotografia.

B, para os satélites ESSA 2,4,6,8 vale 54 graus.

11.3.4 - A TRIGONOMETRIA UTILIZADA

Utilizaremos as duas Teis da trigonometria esférica:
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11.3.4,1 - A LEI DOS COSSENOS

cosa = cosb*cosc+senb*senc*cos A

11.3.4.2 - A LEI DOS SENOS

sena _ senb _senc
sen A sen B sen (

sendo a, b, e ¢ os lados de um tridngulo esférico e A,B,

e C seus angulos opostos.

Dados 3 pontos sobre uma esfera, um triangulo esferico fi
ca determinado tomando-se os pontos, dois a dois, e o centro da esfera;
éste plano intercepta a esfera segundo um circulo maximo e os lados do
triangulo éstF?Eo-serEo 0s arcos sobre &stes circulos unindo os pontos
dois a dois. Os . :3@ngulos opostos a estes Tados s3ao os angulos das tan

gentes aos arcos pelo vertice oposto.
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I1.3.5 - AZIMUTE DA PROJECAO DA ORBITA VISTA DO P.S.S.

A orbita do satélite @ uma elipse contida num plano  que
passa pelo centro de massa da Terra, formando um angulo i (inclinacao)

com o plano do equador.

A fotografia sendo um'ﬁnstantﬁneo",a projecao da orbita
sobre a Terra & um cTrculo maximo passando pelo P.S.S. € formando um

angulo i com o equador.

Calculemos o azimute x' desta linha vista do P,S.S,

Na figura II:4,ap1icando a lei dos senos ao triangulo N,PSS

CE, temos:
sen 90° . sen (90°- YPSS)
sen(1800-y"') sen (909-i)
isto &:
sen ' = EEEL—j——- (11.2)
cos YPSS

I1.3.6 - A TRANSFORMAGAO DE COORDENADAS (v,0),~ (8:x)p

Um ponto P sobre a Terra e conhecido por suas coordenadas
naturais wp e ep. Estamos interessados em transformar este par de valo
res em dois outros 6p e Xp sendo § o comprimento do arco de grande
circulo que une o PSS (yPSS, €PSS) ao ponto P(wp,ep) e o azimute déste

arco y .
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A figura 5 mostra de modo evidente os elementos definidos
e necessarios para que possamos aplicar ao triangulo N, PSS, P as Teis

do cosseno e seno.

Lei dos Cossenos

| cos {90%-yPSs) * cos(90°-¢p) +

cos & =
sen(90°-¢PSS) * sen(QOo-wp) * cos AB
cos & = senyPSS * senyp + cOSYPSS * cosyp * cos A8 1{11.3)

Lei dos Senos

sen ¥ _ sen A6
sen(QOO—wP) sen &
i} » Sen Ag

sen y cos Yp TR (11.4)
onde

AR = GP - OPSS

Estas duas expressOes permitem a transformacac de coordena
das:

latitude yp e longitude €p de um ponto para um arco & e

um angulo x que vinculam o poﬁto P ao ponto sub-satelite (PSS).
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(90° yPSS)

. Ponto Sub-Satelite
(P.S.5.)

Projecao da
Orbita

- ~ “Cruzamento com
o Equador

Fig. I1.4 - Azimute da projecdo da orbita do satélite (x')
para um dado PSS (yPSS, 6PSS) e umaJdada_%nc1i

nagao (i)

(90%P) |

Fig. 11.5 - A transformacao de coordenada%

(v, 8)p - (s, x)p



11.3.7 - A TRANSFORMACRO (8, x) + (n, ¥)

Feita a transformacdo (yv,0) + (8,x) podemos agora obter o
angulo nadir n que & o angulo que o centro de projecdo "ve",o arco § e 0
azimute V¥ do arco & em relacdo a linha de projecao da orbita sobre a

Terra.

As figuras 11.6, I1.7 e 11.8 visualisam bem &stes angulos.

Do triangulo S, P, Q, (figura I1.6), tiramos:

tann = Rsengd (I1.5)
R|1-cos§|+ H

Da figura 7 temos o azimute ¥

As formulas (II.5) e (II.G)Abé;ﬁitem_aeterminar N e ¥conte

cendo-se & e y que por sua véz originaram=se da transformacao de y,6.

I1.3.8 - A TRANSFORMACRO (n, ¥) » (x, ¥)

Conhecendo-se n e ¥ faremos a transformacdao final que dard
a imagem de um ponto P(¥,0) na superficie da Terra projetadd no plano

da fotografia, dado por suas coordenadas cartesianas P(X,Y). Da figura 8

temos :



- 108 -

tann * cos (90O -y)

>
i

4'
*

Y = f*tannp * sen (90° -y}
ou
X = f * tann * sen y | (I1.7)

Y = f * taim * cos ¥ (I1.8)

I1.3.9 - PROCEDIMENTCS PARA O CALCULO E DESENHO DE UMA GRADE

Dado o PSS (¢,0) & possivel saber ¢ intervalo de latitude

e longitude que a fotografia cobre em Terra, uma vez que conhecemos fe H,

Com isto, se desejarmos fazer uma grade de 1 em 1 grau, es
colheremos os pontos P dentro do intervalo e com -valores inteiros de

tongitude e latitude.

Calculamos, utilizando-nos das formulas (11.1), (11,2),
(11.3), (11.4), (11.5), (I1.6), (11.7) e (I1.8), nesta ordem, todas as
transformacoes requeridas para obter os pares de coordenadas y e Y para

os pontos escolhidos.

Estes pares sac lancados em um grafico e no final unimos
por meio de curvas os pontos de mesmas latitudes e de mesmas longitudes.
Este malhamento conseguido @ a grade para ser usada para a fotografia em

_ questao. a -t

No apendice A o programa MESA11 em linguagem FORTRAN IV

que nos da diretamente como saida em "Plotter” as grades desejadas. A fi

gura I11.9 nostra uma destas grades.
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Projecao
da orbita

Fig. 11.6 - A Transformacao de coordenadas (&, x) + (n, ¥).

Fig. 11.7 - Relagao entre 30 arco § € 0 angulo nadiral n.



Fig. I1.8 - A transformagao de coordenada (n ,7?) + (X, Y}
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11.3.10 - ERROS DE GRADEAMENTO

Podemos classificar alguns dos erros que afetam a precisac

no gradeamento das fotografias.

11.3.10.7 - ERROS DE POSICIONAMENTO

S3ao os erros devidos a desvios, em anqulos, dos 3 eixos

(YAW, PITCH, ROLL) em relacdo as direcoes e aos sentidos definidos.

Erro em um dos eixos significa que eéste eixo & mantido cor

retamente e 0s desvios ocorrem nos outros dois.

Por exemplo: Erro YAW implica em torcdo na foto em relacdo

ao eixo YAW e, portanto, desvios angulares em ROLL e PITCH,

A figura 11.3 mostra 8stes &rros.

Para o caso do ESSA-8 os erros de posicionamento s3o man
tidos dentro de aproximadamente 1,0 grau. 0O conhecimento de marcas de
Terra (contornos de continentes, etc) ajudam na reducao de influéncia

deste tipo de errotde gradeamento.

I1.3110.2 - ERROS NA MARCACAO DO TEMPO DA FOTOGRAFIA

A precisio do tempo que o oEgrador de uma estagEoiPchﬂ

seque éhﬁtar para o tempo da fotografia e da ordem de 1 segundo. Isto 8

carreta um erro da ordem de 6 km ao longo da projecdo da drbita, na deter

mina¢3o das coordenddas do PSS.
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11.3.10.3 - DISTORGAO DE LENTE

Este & um erro que podemos eliminar se conhecermos quanti
tativamente a deformagao que o'sistema optico de bordo imprime aos pon

tos P(X,Y).

Podemos aplicar a correcao desde que conhecamos a  funcao

Erro = E{x,y) que daria os acréscimos a X e a Y para cada ponto P{X,Y).

Ver a fig. I1.15 que exemplifica &ste tipo de 8rro.(Para . aprofundar mais

sobre érros ver as referéencia citadas).

I1.3.11 - QUTROS TIPOS DE GRADES

Para os casos de fotografias obtidas num intervalo de tem
po ou continuamente como € o caso do satélite meteorologico NIMBUS-1V

com os sistemas DRID e DRIR,0 c3lculo de uma grade nio & t3o simples co
mo fqi_é_gagg;fbr. B ;

Muito embora a matematica e a geometria projetiva emprega
das sejam da mesma simplicidade, & necessario ter todas as informacdes a
repeito de como a fotografia foi obtida e durante o tempo de obtengao Te
var em conta o movimento do satelite, bem como a rotacdo da Terra. Este

ultimo elemento da a estes tipos de grades um aspecto de "grades torcidas®

em 1inhas de longitude. Neste trabalho n3o iremos entrar em pormenores.
a respeito, limitando-nos & dar a ideia de como podem ser calculadas e

explicar visualmente atraves da figura 16.



II.4 - BIBLIOTECA DE GRADEADOS

Entende-se por "biblioteca de gradeados” o conjunto de t@
das as grades necessarias a utilizacdo rotineira de gradeamento das fo

tos de cobertura de nuvens recebidas por uma determinada estagdo APT.

A apresentacdao fisica destas grades pode variar desde 0
micro-filme até ser uma tela gradeada para a projecdo de slides, incluin®
do-se filmes e transparéncias do tamanho das fotos positivas. A tela ara
deada para a proje¢ao de slides (que s3o obtidos diretamente no caso das
estacOes mandadas fazer pelo INPE) @ um sistema que permite um manuseio

rapido e de ajuste facil. Por isto a escolhemos.

A biblioteca de gradeados contem grades cujos pontos sub
satelites (caso ESSA-8) variam de 1 em T grau em latitude,

A Terra apresenta uma simetria em Tongitudes devido ao ei
xo de simetria que contém os polos Norte e Sul geograficos. Devido a es
te fato nao ha necessidade de se ter uma biblioteca de gradeados com va

riagoes em longitude.

Somente com relacdo a variac3o de latitude e que se faz ne

———

cessario (a fig. 1.5 e a Formula (11.3) mostram este fato de medo bastan

te explicito).
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1.5 - AJUSTE DE GRADES

Como na maioria dos casos as coordenadas do ponto sub-saté
lite (1at.PSS e Tong PSS) ndao assumem valores inteiros e sendo a biblio
teca de grades constituida de grades com latitudes e longitudes inteiras
torna-se necessario um ajuste da grade i fotografia. Este ajuste & feito
tomando-se a grade cujo valor de latitude esteja mais proximo do valor da
Tatitude do PSS. A longitude da grade, uma vez escolhida, sera tambem um
valor inteiro o mais proximo do valor da longitude do PSS. Uma vez esco
lThida a grade um ajuste € feito projetando-se a marca central de referen
cia num ponto da grade cujas coorderecas sejam iguais as coordenadas da

grade.

No Apendice II.B aparece um exemplo ilustrativo.

I1.6 - CALCULO DAS COORDENADAS DO PONTO SUB-SATELITE

Conhecemos a orbita do satélite e todos os seus parametros,
ou seja: conhecemos uma funcio f(r,t) = 0 que liga espaco e tempo do mo

vimento orbital do sat@lite. Com esta funcdo periddica, conhecendo-se ro
num certo tempo to o problema do calculo das coordendas do ponto sub-sa

télite consiste em resolver a equacao acima com respeito a espaco num cer

to tempo (to) que o operador anota como sendo o tempo (GMT) da fotografia.

Em rotina diaria, no entanto, & extremamente util um proces

so grafico para esta determinacao.
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Mais adiante discutiremos melhor este metodo. Por ora basta
-nos dizer que a precisdo em tempo (como ja mencionamos) @ da ordem de 1

segundo e o PSS ja fica indeterminado em = 6 km ac longo da projecao da

orbita.

11.7 - PRATICA DE GRADEAMENTO

0 exercicio com o manuseio das grades e slides se faz impor.
tante para a nossa rotina de trabalho. Com um projetor de slides, os slides
e ‘a bib1iotéca de gradeados poderemos, evidentemente, treinar: escolha
de grades, ajustes, leituras e transposjgﬁes de contornos de sistemas de

nuvens para um mapa. = Isto nos garantira firmeza e rapidez no trabalho

diario.
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CAPTTULO III

RASTREAMENTO DE SATELITES

III.1 - INTRODUGAO

III.1.1 - 0 QUE RASTREAR UM SATELITE?

Sabemos que um satélite artificial da Terra tem uma orbi
ta eliptica em torno da Terray conhecemos a sua -equacao de movimento
£ (¥,t) = 0, peridodica e que num instante to conhecemos vo. Rastrear
um satelite a partir de uma estagao terrestre cujas coordenadas (latitu
de e longitude do local da estacdo) conhecemos &, pois, acompanha-lo den
tro do nosso campo visual, durante todo o intervaloc de tempo em que ele

permanece dentro deste campo.

Equivale a dizer que podemos escalonar em tempo a  sua

trajetoria (orbita), desde sua entrada ate sua saida no horizonte.

Para conhecer, num certo tempo t', o ponto no espago no

qual o satelite se encontra, resolvemos a equagao f(r,t§) = O e achamos
: > - . . -

o espago dado pelo vetor r = r', ou seja: precisamos de tres coordena

das para fixa-lo em sua trajetoria.

I11.1.2 -~ AZIMUTE E ELEVAGAO

Com um equipamento de Terra de uma estagao APT, o ras
treio do sateélite e feito com uma antena movel que aponta, no instante

t', para a diregdo na qual o satelite se encontra.
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Para fixar esta diregdo precisamos somente de 2 coordenadas.

Estas duas coordenadas angulares siao definidas como sendo a

elevacdo e o azimute daquela direcdo.

Para isto, e preciso definir um referencial. 0 referencial
apropriado néste caso e o cartesiano triortogonal x,y e z, sendo a  ori
gem na estacao, com o eixo x apontado para o leste, y apontado para a di

recao norte e z segundo a vertical do lugar e sentido para cima.
A figura 10 elucida graficamente estas duas coordenadas.

No plano xy projetamos a reta que une o satelite a origem.0
anqgulo formado pela projecdo e a direcio do satelite, & chamado de eleva
¢ao ‘e o angulo formado pela projecao e o eixo y (direcdo Norte) &€ deno

minado azimute,

A resolucdac da equacao f(F,t) = 0 @ bastante trabalhosa

para calculos de rotina em rastreio de satelite,

Sendo os sateélite meteorologicos de drbita quase circular

(excentricidade pequena), sera pratico, ent3do, que procuremos um me

todo grafico simples, de facil manuseio e de ;rapida lefturaspara os tra
balhos diarios de calculo de folhas de rastreio (folha adequada onde lan
camos valores de tempo, elevacdo e azimute para rastreamento de determina

do satelite).
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- Polo Norte Geografico

~Z Zenite

Leste

TT—

: Estagao
‘ (Origem do
referencial)

- N

~ Satelite

‘ Estacao

(Antena) =Y Norte

Fig. III.1 - Sistema de referéncia (X, ¥s 2).
Azimute (x) e Elevacdo («) medidas néste

referencial.
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ITI.2 ~ LINHAS DE ELEVACAO E AZIMUTE CONSTANTES

ITII.2.1 - 0 PROBLEMA

Estamos agora interessados em mapear, num sistema de coorde
nadas conveniente, o lugar geometrico dos pontos sub-satelite (PSS),acima
dos quais, a uma altura H,a antena da estac3o "vé" o satelite sequndo uma

elevacao constante.

A Fig. 111.2 mostra que, para um satélite de orbita circu

lar, este lugar geometrico dos PSS sao circular concentricos a estagao.

0 mesmo interesse nos conduzira aos lugares geométricos dos

PSS, acima dos quais a antena de uma estacdo de rastreio "ve" o satelite,

segundo um azimute constante (Fig. III.3).

111.2.2 - CALCULO DAS LINHAS DE ELEVACAO CONSTANTE E SEU MAPEAMENTO —  —

A matematica sera simplificada com o uso de trigonometria

esf@???é;_bd_Fiéi 111.4 aplicando a lei dos cossenos ao tridngulo es%éri
co N, P, E, definido por:
N pelo norte geografico
P um ponto sobre a Terra dado por suas coordenadas (bp la
titude e 9P Tongitude), que pertence ao lugar geométrico
de elevacao constante.
E a estacao APT de rastreio, dada pelas suas coordenadas

(v latitude da estacdo e 6 longitude da estacao).



temos:
cos 8§ = cos (90°4¢P) * cos (90qﬂt) + sen(90°4&P) *
* sen (90° - wE) * cos A9
isto e,
cos § = senyp * senyp + cos Yp * cospp * cosi® (III.1)

sendo § 0 arco de circulo maximo que 1iga o ponto

P(¥psBp) a estacao E(be.0p).

- Da Fig. I111.5 aplicando a tei dos cossenéggéo_triﬁﬁgulo S,
0,E, definido por:
S satelite

E estacao

0 centro da Terra

temos

2 _ 2 2 )

D™ = (RHH)™ + R™ = 2R * (R+H) * cosé (I111.2)
sendo R raio da Terra '

H altura do satelite

Aplicando a Tei dos senos ao mesmo trizngulo, temos:

sens _ sen(90°+a) _ senB (11}.3;

D (R+H) R o

isto e,

send _ cosa

L (X))



= el =

Circulos
concentricos
de igual ele
vagao

ane de
maximo

angulo central

) —
////,,af"’:;“‘“H‘. —=-Satglite

.

Esvngio

~~. _&ayanog |

a uma altura H o satélite e "visto" com igual

elevagao.

.—-'/— . "

Satélite

~—~» Estacdo

TTreels

Fig. III.3 - Lﬁgi} geometrico dos P.S.S. acima dos quais

o satelite @ "visto" pela estagcao com um

centro azimute x.
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€irculo de "Raio" &
L.G. Elevagao
constante __

-..‘.'-..

‘Linha de
igual azimute

; Fig. I11.4 - Relagdo entre o azimute x, o arco & e as
coordenadas da estagao ( g» p) e de um

ponto P( p’ p) do L.G.

& -Satelite

.
Orbita

Fig. I11.5 - Relagao entre o angulo central §,%a ele

vagdo a da antena e a algtura H do saté

lite.
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_ ' s -
D = (ReH) =5 (111.4)

o & a elevacao do satelite sobre o PSS,

(111.4) 20 quadrado e substituida em (II1.2),vird.

2
(R+H)2 535?§ = (R+H)27+ R2

Ccos

- 2R * (R+H) * cos 6

desenvolvendo chegamos a:

‘ }
c0526 - 2(—3—) cosa * cosé + 1 +{E“E_)2* cosza-1]j =0

R+H R+H

que € uma equacao do 20 grau em cos §

entao

cos § = (R'EH) cosza + /‘R‘EF{)ZCOS% - [(R?F-{_H)Z + 'I:I *c052u+?
Para

o= 9° = &5=0 oucoss= +

(Abandona-se a solugao negativa)
Finalmente o

1 S
cos § = (ﬁgﬁ) cosza + seng J/q- (Fgﬁ)zcosza [(111.5)

Esta equagao permite calcular o valor do arco 6, para uma

dada elevatao e

Este valor (60) levado 3 equagao (III.1) nos da a equagao

do Tugar geométrico ¢ .6 para o = . = constante.
gar g Lric 'l’p pp a = a,
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0 problema esta resolvido e o levantamento de um grEfico.gg
ra o variando de 0° até 90°. consiste em calcular pares de valores wP e
8p que serac graficados.

I11.2.3 - CALCULO DAS LINHAS DE AZIMUTE CONSTANTE E SEU MAPEAMENTO

Seja P(wp,ep) os pontos sub-satélite, sobre os quais um
satelite & "visto" pela antena de uma estagdo, segundo um azimute cons-

tante.

Da Fig. III.4 gp]icando-;é_a lei dos cossenos ao triﬁngu]o

esferico N,P,E, vem:

cos(90° - bp) = cos(90° - Pp) * cos &1+ sen{90° “Pp) *

* sen § * cos

isto e,
sen pp = sempp * COS§ + COS Yp * send cosy (III.S)
Aplicando a lei dos senos ao mesmo triangulo esférico, te
mos :
sen X - SENAD sendo A8 = 85~ 6f
sen(90°-¢P) seng
isto e:. senpg = seng —enX (111.7)

cosyp
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Na equagao (III.6) fixamos um certo y = gd*e variamos o va

lor de & desde 0° at€ o seu valor maximo (6 max =arccos(ﬁgn))

Com isto calculamos os véﬁorés wp qde]evados em (II1.7)para

0s mesmos 68 e yx nosdao A® e portanto ep.i

Os pares de valores (epe?wh) graficados para um certo Y,
constituem uma linha de PSS, acima dos quais o satelite & "visto", pela

estacao com azimute y = Xg = constante,

A multiplicidade de calculos repétitivos envolvidos, nos
conduziu a um programa FORTRAN IV que da saida direta em "Plotter" des

tas linhas de azimutes e elevacOes constantes para uma dada estagao APT

(V> Op)-

0 apendice D' mostra o programa_APTR e um mapeamento dos Tu
gares geometricos das linhas de elevacao constante, enquanto que as ra

diais correspondem a linhas de igual azimute,

IIT.3 - “ORBITA PADRAO"

Anteriormente fizemos os graficos de elevagao e azimute cons
tantes, Falta-nos agora, conhecer o lugar geomefrico dos pontos sub-satéﬁ
te durante um intervalo de tempo maximo que a estacdo APT possa rastre

ar o satelite de horizonte a horizonte.



- 126 -

Conjugando-se o movimento de rotacao da Terra e a traje
toria do sateélite obtem-se este Tugar geometrico projetando ortogonal

mente, em cada instante, o satelite sobre a superficie terrestre.

A 8ste lugar geometrico, escalonado em tempo, denominamos

"orbita padrao"”.

Como o satélite tem orbita eliptica, a Orbita padrao se

rd feita,simulando-se um satélite com parametros orbitais idénticos 3

quele para o qual pretendemos calcular a orbita padrao, com excessdo de

qa;:adotambs,para o semi-eixo maior,um valor igual ao raio da Terra (su
posta esferica), mais uma altura media entre apogeu e perigeu da orbita.

Ainda mais, a excentricidade deste satélite deve ser nula.

Com este parametro calculamos e tragamos'a orbita pa
drao, confeccionada em material transparente e escalcnada em interva1os
de tempo§ regulares (minutos de cruzamento com o equador). Conhecendo-
se um ponto desta orbita, bem como o correspondente tempo, pode-se fa
zer a folha de rastreio, para toda uma ﬁassagem do satélite sobre o
campo "visual" da estacao APT. No anexo D, apresentamos um programa que
traca "orbitas padroes" a partir dos pontos.sub-satélite calculados pe

lo programa MESAQZ,
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I11.4 - CRUZAMENTO COM O EQUADOR

A partir das efemerides de um satélite (conjunto dos pa
rametros orbitais conhecidos numa cefta epoca - ver'Fig.QEii.Sigi fica
determinada a trajetoria do satelite pela sua equacao de movimento.._gg
mitindo-se que estes parametros ndo sofram variacaoes aleatdrias (choque
com meteoritos, por exemplo), podemos fazer a previsao dos pontos em
que o satélite estara em cada tempo; ou seja, pela equac@o de movimen
to f(F,t) = 0 e possivel calcular para cada tempo t o ponto do espa
¢o dado por r no qual o satETite se encontra. Ou, inversamente, para

um dado ponto, quais sao os tempos (o movimento & periodico) tyatos...

nos quais o satelite voltara a passar pelo mesmo.

Atraves dos PSS (y,6) e da altura localizamos o satelite.
Fixando a coordenada Tatitude, calculamos quais os 86 e os tempos em

gque os PSS se projétarﬁo sobre esta latitude.

Esta latitude, devido a simetria, € escolhida como sendo

o equador,

0s cruzamentos com o Equador sao definidos pelos valores

de tempo e longitude, segundo os quais os pontos sub-satelite est3o con

tidos no equador. (intersecao da orbita com o plano equatorial),

Cada Estagdo APT receberd do Instituto de Pesquisas Es
paciais (INPE) as folhas de previs@o de cruzamento com o equador, impres

sas por computador atraves de um programa em FORTRAN IV elaborado pela
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equipe do Projete MESA, deste Instituto, contendo as seguintes informa
coes:

- Nome do Satelite.

- Mes e ano das previsoes

- Dia, hora, minutos e segundos de cruzamento com 0 equador

- Latitude {dentro de uma certa faixa dasordem de 1 grau)

- Longitude de cruzamento,

- Altura do satelite sapre_p ?SS

Com esta informacdo a folha de rastreio & feita ajustan
do=se convenientemente a transparéncia da orbita padrdo sobre o grafico
de elevagdao e azimute constantes, anotando.se de minuto em minuto a par
tir do cruzamento os valores de elevacao (de 0° ate 00) e 0s correspon
dentes azimutes., Um exemplo de folha de rastreio pode ser visto na fi

gura III.9.

I11.5 - ORBITAS QUE PASSAM POR CIAM DA ESTACAO E ORBITAS DE APARENTE

DIFICULDADE EM RASTREAMENTO

Para evitar que o cabo que liga” a antena movel a estagdo
se rompa existe um contato que @ desligado quando se diminue o azimute

atd 0°, tentando leva-lo a valores da ordem de 360°.

Esta interrupcdo & um inconveniente quando rastreamos 65

bitas que "cortam" a linha de azimute 0° acima da estacao.
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Para sanar tal inconveniente o tipo de antena permite va

lores de 0° a 180° de elevacao.

Em exercicios praticos abordaremos tais orbitas com espe

cial enfase e quais procedimentos a serem tomados.

II1.6 - TEMPO DA FOTOGRAFIA

—

Entendemos por tempo de fotografia o tempo em horas, mi

nutos e sequndos no qual a fotografia foi obtida.

E dobvio que isto se aplica somente a fotografias instanta
neas, se bem que podemos estender a definicao para o caso de fotografias
tomadas durante um certo intervalo de tempo. No entanto, néste caso, o
tempo serE,na realidade, o0 tembo de um ponto de uma das linhas da  foto

grafia, a linha central, por exemplo.

No caso dos satélites ESSA-8 e I1T0S-1 este tempo correspon
de ao tempo que observamos a transicao entre o sinal de aviso de inicio
da foto (300 Hz) e o sinal de fasagem acrescido de 25 segundos. (Porém bas
ta adicionar - sequndos de vez que o reldgio da estacdo tem uma precisao

de 1 segundo).

Este tempo deve ser anotado cuidadosamente pois dele depen

dera a boa precisao na determinagao do PSS.
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I11.7 - CALCULO DO PONTO SUB-SATELITE (PSS)

E sabido o tempo de cruzamento com o equador das folhas

de precisao
Uma vez recebida uma fotografia conhecemos o tempo desta

fotografia.

Com a diferenca destes dois tempos procuramos numa tabela

(Apendice é) os valores latitude e A longitude em funcao do tempo.

A 1ongitude do PSS seri lida na referida somando-se a Ton
gitude de cruzamento com o equador com o A longitude.
A latitude & o valor extraido da Tabela.
Com a latitude e longitude do PSS fica bem determinada a

grade que deveremos usar para -as analises meteoroldgicas.

Pela "orbita padrio™ e o grafico de azimute e elevacio po

demos obter o PSS por interpolacao grafica e uma simples regra de tres.
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CAPITULO 1V

ANALISE SIMPLIFICADA DAS FOTOS

IV.1.1 - NOGOES GERAIS DE CLASSIF}FAQFO DE NUVENS

.- -3
Para o pessoal operativo dos servigos meteorologicos, pare

ce mais facil uma classificacao de nuvens pelo modo como sdo vistas pelo
satélite, a partir de modelos com os quais ja estejam habituados, da si

notica e observacoes classicas.

Partindo deste ponto de vista, os sistemas de nuvens podem
ser classificados em:
| 1. Cirros e Cirros-estratos;

2. Pequenos cumulos de bom tempo (nuvens individuais., de

1/2 milha ou menos de diametro);
3. Nuvens cumuloé e estratos~cumulos organizados em ruas;
4., Cumulos congestos (nuvens individuais de 1/2 a 2 mi
lhas de diametro);
5. Cumulos-nimbos e tempestades (Thunderstorms); _
6. Estratos, Estratos-;umulos, Alto-estratos, e Alto-cumu

los.
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IV.1.1.1 - CIRROS E CIRRO-ESTRATOS

Cirros finos ou cirro-estratos quase nunca sao visiveis
(Fig. IV.1). Os cirros esparsos sao visiveis, exceto contra um fundo de
massa de nuvens baixas (Fig. IV.2), os cirros sac obviamente visiveis na
abertura, a esquerda do ponto sub:satélite, entre as massas de nuvens bai

xas.

Uma inspecao cuidadosa mostra que elas tambem se estendem
sobre as nuvens baixas na base da foto. Apresenta, frequentemente a for
ma de faixas(F%g. 1V.3), estriagoes fF?gf IV.4) ou aparéncia fibrosa o
rientada aprdximaddmente paralela ao vento do nivel da nuvem, e seme

Thante em aparéncia a que @ vista da Terra.

IV.1.1.1.1 - CARACTERISTICAS IDENTIFICADORAS

Aparencia fibrosa; brilho relativamente baixo; relativamen
te insensivel aos efeitos geograficos, (i.e., cirros que se estendem a
traves das linhas costeiras sem variagao (Fig. IV.5), ao passo que 0s cu
mulos sdc, comumente extensos sobre a Terra do que sobre a agua, ou vi

ce-versa, dependendo da estagao).

Quando os cirros provem de cumulos-nimbos de temperatura
ou de massas de nuvens convectivas maiores, encontradas nas tempestades
tropicais, o brilho decrescerd na direcdo de onde provem(Fig. IV.6), O

vento no nivel dos cirros pode ser admitido soprar da porgao mais bri

Thante para a mais escura.
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IV.1.1.2 - PEQUENOS CUMULOS DE BOM TEMPO (NUVENS INDIVIDUAIS DE 1/2 MI

LHA OU MENOS DE DIAMETRO

De um modo geral, ‘ésse tipo. de nuvem, pelas suas dimensoes
nao sao resolvidas pela camera e, quando aparecem, se assemetham a2 lengol
nebufoso de baixo brilho. (Veja Fig.Iyzzfdo TIROS, fotografado por aviao
em 373 N). Muitas vezes, a area pode parecer limpa, 0s cumulos sao distin
guiveis dos cirros por sua falta total de aparencia fibrosa e sua sensibi

lidade as Erjeas terfrfa-Egua (Fié. IV.8). Areas de cumulos de bom tempo  po
dem apresentar uma textura ]igé;;;mente granular quando vistas em baixos
angulos nadir, acreditando-se que seja devido a um grupamento nao a]eaté
rio de elementos de nuvens, as quais, individualmente, sdo demasiadamente 3

pequenas para serem resolvidas.

IV.1.1.3 - NUVENS CUMULOS E ESTRATOS-CUMULOS ORGANIZADOS EM RUAS

A estrutura cumuliforme € visivel somente nas areas das fo
tos com alta resolucao (i.e., proximo do centro das fotografias obtidas

com angulo nadir baixo).

A estrutura em Tinhas paralelas e vista mais facilmente
(Fig. IV.9), mas tambem desaparecem sob condigoes desfavoraveis. Como ja
discutimos, ndo & possivel distinguir filas de cumulos de bom tempo, em

ceélulas individiuais. O aspecto geral & o de pequenos cumulos aleatoriamen

te espalhados - uma area uniforme de briTho relativamente baixo.
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IV.1.1.4 - CUMULOS CONGESTOS (CELULAS INDIVIDUAIS DE 1/2 A 2 MILHAS, DE

DIAMETRO)

Com angulos nadir baixos e para cobertura de nuvens inter
rompidas, a aparéncia & definitivamente cumuliforme (Fig. IV.10), A distan
cia aparente entre cada elemento habitualmente e de 5a 15 mithas e mais
frequentemente vemos mais 0s grupamentos de que as nuvens individuais. Pa
ra angulos nadir mais elevados, as nuvens espalhadas em extensdo, e a co
existencia de muitos cirros ou pequenos cumulos, decresce a aparéncia cu

muliforme e pode ate elimina-la.

A combinagao de cumulos congestos espalhados em campo de
pequenos cumulos ou com muitos cirros, aparenta um aépecto de lencol mos
- queado, com pontos espagados de 5 a 10 miThas em media. Evideﬁtemente, ég
te & Um aspecto de pequena escala, ndo visto com frequencia.

~

IV.1.1.5 - CUMULOS-NIMBOS E CELULAS DE TEMPESTADES

Estas nuvens sio de dimensdes visiveis e se no estio pro
fundamente*embebidas em outros tipos de nuvens aparecem como boThas  bri
Thantes de 5 a 20 milhas de diametro, ou em pequenos grupos de 50 ou mais
miThas (Fig. IV.6). As maiores dimensoces sdo grupos de cumu]oﬁ-nimbos, com
dimensaes-;par;ntes realcadas pela degradacao e a formagcao de bigornas de

cirros densos (Fig. IV.11}),

-

¢ -
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Camadas pre-existentes fe nuvens fragmentadas oriundas de

tempestades podem obscurecer completamente a estrutura cumuliforme. A e
xistencia de tempestade efou fragmentos de cumulos congestos, proximos do
estagio de cumulos-nimbos, podem ser inferidos da aparencia de manchas nas
massas de nuvens e a relativamente brusca gradagdo no brilho. (Vide Fig.

.11,

Modelos mais destacaveis de nuvens produzindo tempo severo,
apresentam caracter?sticas comuns. Eles sdo distinguiveis de outros mode
tos de nuvens de cumulos pelas dimensbes em média escala e a continuidade,
alem da aparencia uniforme'(Fig. IV.]])IPodem se apresentar separadas ou

completamente isoladas de outras coberiuras de nuvens e, na faixa de gran

~des dimensoes do espectro da mesoscala, medindo entre 100 a 200 milhas de
comprimento; o brilho, a nuvem "quadrada® no lado superior esquerdo da

-Fig:zﬁ.lzé um exemplo. Sendo comumente de dimensGes transversas semelhan

tes, elas aparecem comosbolhas de nuvens macicas; e esta € uma das  suas

majis distintas caracteristicas.

‘Embora cada modelo seja uma grande unidade com pequenos de
talhes internos, os bordos, claramente definidos, a aparencia recortada
ao longo e sobretudo o brilho intenso sao indicacdes de sua natureza con

vectiva,

Com poucas excegoes, longas linhas de cumulos desenvolvidos,
0s quais deveriam ser esperados em casos de Tinhas de instabilidade sio

raramente vistos.
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IV.3.1.6 - ESTRATOS ,ESTRATO~CUMULOS, ALTO-ESTRATOS E ALTO-CUMULOS

Combinagoes desses tipos em duas ou mais camadas ocorrem
com frequencia e se apresentam com um aspecto de folhas amorfas de bri

Tho relativo (Fig. IV.13). E impossivel distinguir camadas separadas ou

o elemento individual estrato-cumuleos ou alto-estratos,a ndo ser que uma

ligeira estrutura cumuliforme tenha sido vista nos bordos de extensas co

berturas (Figs.1V.14 € 1V.13).0s alto-estratos e alto-cumilos tem brilho

baixo. Coberturas de nuvens estrato-cumulos aparecem perfeitamente  bri

. Thante (Fig. IV.15),

IV.1.2 - APARENCIA DAS NUVENS CONFORME VISTAS DO SATELITE

A maioria das nuvens individuais nao podem ser vistas na
fotografia, devido a sua pequena escala e, consequentemente nao podem ser

jdentificadas como o sao quando vistas da Terra.

Em lugar disso, sao vistas em grupos ou blocos de nuvens
individuais. Embora a resolugao nao permita detecao visual dos aspectos

de pequena escala, a sua natureza pode ser inferida de aspectos grosseirus.

As camadas de estratos e estrato-cumulos,que geralmente tem
albedo elevado, aparecem como uma camada cinza claro, com vestigios do
fundo, acompanhados ou nao de pequenas: escamas, de densidade pouco dife

renciavedno conjunto.

0s alto-cumulos, cumulos congestos, cumulos-nimbos sao vis
tos como um macico muito branco, quando estao formando sistemas majores,

geralmente apresentam um contorno bem delineado, guase sempre com peque
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nas areas sombreadas. Se estao em pequenos grupos podem ser observadas
. - - -;g . - .
as irregularidades maiores de contorno, como sombras mais ou menos obser

vaveis, na dependencia do angulo do sol e posigao do satelite.

As formacoes cirriformes raramente sao identificaveis com
seguranca. Depende muito do aspecto geral da area em que surgem.  Quando
detetaveis, apresentam uma leve nuan¢a de cinza mui-discreto, quase se

confundindo com o fundo.

As nuvens liquidas sempre aparecem mais brilhantes do que

as nuvens de gelo (cirros) de mesma espessura.

A maioria dos cirros e cirro-estratos sao translucentes e
quando reportados de Terra como espalhados, sdo invisiveis para o sateli
te, a menos que haja condigcoes excepcionais de iluminagao e findo escuro.

Nunca excedem o brilho do cinza.

IV.1.2.1 - NENHUMA NUVEM E VISTVEL

—

A situagao pode ser extamente como parece, mas & igual
mente provavel, dependendo da qualidade da foto, que tais areas podem
estar parcialmente ou completamente cheia de cirrus ou cirru-stratus fi

nos e espaihados, ou entdo pequenos cumulus-humilis de dimensSes nio re

solvidas pela camera.

T - T - —

1v.1.2.2 - APARENCIA CUMULIFORME FA}XAS RETAS OU LIGEIRAMENTE CURVADAS

e ——

e ——— i ——— —

Esses conjuntos podem ser aproximadamente paralelos,perpen

diculares ou (menos frequentemente) em outros angulos em relacac ao vento.
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Ha razoes teoricas para acreditar que as nuvens cumulifor
mes sejam paralelas ao shear vertical do vento, mas o shear atraves das
camadas convectivas @ aproximadamente paralela a diregao do vento onde a
incerteza na diregao do vento e+ 1800, a direcao correta pode,muitas ve

zes, ser inferida de condigoes existentes nas proximidades.

Os conjuntos de cirros, encontrados ne lado quente das

————

correntes de jato, habitualmente apresentam caracteristicas tanto cumuli

~

formes como nao cumuliformes. (Fig. IV.31

IV.1.2.3 - APARENCIA CUMULIFORME - NAO EM FAIXAS - CELULAS MACICAS

Isto inclue tanto os cumulos, estrato-cumulos,- alto-cumu
los ou cumulos-nimbos igualmente espacados ou em arranjos aleatdrios.
Cumulos de bom tempo (cumulus humilis), estratos-cumulos e alto-cumulos
devem estar presentes, fragmentados em quantidade para ser visivel.

(Fig.IV.16 e IV.14).

As nuvens cumulos-nimbos completamente desenvolvidas sao-
muito brancas e sao frequentemente caracterizadas por um dos lados que
sombreia rapidamente do muito branco para auséncia de nuven. Esta situa

cao corresponde a redugdo gradual da espessura da bigorna do cumulos-nim

bos na direcao do vento. (Fig.IV.G):_
Quando a atividade convectiva aumenta nesta categoria,mui
tas celulas de mau tempo fragmentadas podem ser vistas entre as nuvens

mais brilhantes e eventualmente pode obscurecer a estrutura cumuliforme.

(Fig. IV.11),




- 153 -

IV.1.2.4 - APARENCIA CUMULIFORME - NKO EM FAIXAS - CELULAS POLIGONAIS

CONCAVAS 0U CRESCENTES

(Fig. 1v.17)

As celulas em formas de poligonais concavasou em crescen
tes, constituem um mod&lo de cumuios e cumulos congestos arranjados em
aneis ou crescentes. As crescentes sao geralmente orientadas na mesma di
recao,com o Yento soprando nos lados abertos das crescentes em angulos

acima de 45°.

IV.1.2.5 - APARENCIA CUMULIFORME - EM FORMA VERNICULADA
. (Fig. IV.18)

p Este modelo & encontrado especialmente sobre os oceanos,
nos "Trades" e no fluxo de ar frio por tras dos ciclones maiores. 0 mo
delo representa cdmu]os e estrato-cumulos, frequentemente por haixo de
uma inversao. 0s ventos na camada convectiva tendem a ser frescos para
fortes e paralelo a orientacao geral das faixas ou transversal a ela num
pequeno anguio em direcao ao centro de baixas pressoes. Quando o shear
enfraquece, o padrao tende a forma de crescente e, quando o shear se a
proxima .de zero, a forma de ceélulas poligonais, 0 enfraquecimento ou au

mento de qualquer invers3o acima do topo da nuven pode tambem conduzir 3

transigao para crescente e subsequentemente a celula poligonal.
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IV.1.2.5.1 - APARENCIA ESTRATIFORME - FAIXAS l

(Figs. IV.19 e IV.4).

Esta categoria inclue ondas (Fig. IV.19) e nuvens na cor

rente de jato g(Fig.IV.4y que nao mostram aparencia cumuliforme.

As nuvens tipo podem ser estratiformes, alto-cumulos e cir

ros.

IV.1.2.6 - APARENCIA ESTRATIFORME - NAO EM FAIXAS - FIBROSA

Tais nuvens s3ao cirros, alto-estratos ou estratos. Quando

-

cirros, devido a grande diferenca de escala &les frequentemente parecem

semelhantes aos cirros vistos do solo, (Fig. 1V.20)

os cirros sao a fai

xa de nuvens cinza 3 esquerda do ponto subsatglite.

fis vezes 0s ¢irros sao observados na forma de uma faixa

simples adjacente ao jato, no lado guente.

Kif;aj‘IV.21'_ magtrgJEEEFgfﬁs_fibrosos numa area esta

vel do oeste da California.

IV.1.2.7 - APARENCIA ESTRATIFORME - NAO FIBROSO, NEM FAIXA

Este modelo inclue nuvens em Tencol ou sujeira.Campos de

pequenas nuvens cumuliformes espalhados, tais como cumulos ou estratos-



cumuTos tambem tem sido encontrados com essa aparéncia, porque a baixa

resolugao disponivel & inadequada para definT-los. Muvens cinza ou cinza
P

escuro consistem de cirro-estratos sombreados por fratura, e fracto-estra

tos (Fig. IV.22)

Sujeira na atmosfera tem,tambem, aparéencia semelhante

(Fig. 1v.2),

Nuvens de branco uniforme indicamestratos ou estrato—éumu

los esparsas (Fig. IV.23) * ou um sombreado combinado de‘himbés-égﬁrdfos

alto-estratos, e q]tg:gumqigs'cs quais podem produzir ligeira precipita

cdo (Fig. IV.13)..

Nuvens muito brancas, uniformesi(Fig. IV.24) sao; indi

cativas de uma cobertura de nimbos-estratos, possivelmente em diversas ca

madas, com uma boa probabilidade de produzir precipitacao.









SusAnu ap

Pl0 ) Wo




- 161
IV.2.1 - SISTEMAS EXTRATROPICAIS DE NUVENS

0s sistemas estratropicais de nuvens sdc os padroes

mais facilmente reconhecidos pela extensa e bem definida formacdo geral,

em que os sistemas frontais, vortices e linhas de instabilidade associa

dos aos sistemas frontais sdo os mais notaveis.

0s sistemas frontais apresentam-se como extensas massas
de nuvens cumuliformes em sua maioria, arranjadas de modo continuo, em
faixas mais ou menos largas e extensas, embebidas nas massas frias das

latitudes acima de 250.

Nesses sistemas sao reconheciveis diversos padrdes de nu

vens abaixo classificados:

1. Modelos de nuvens em especial, comumente referidos

como nuvens de vortice, numa‘extensa faixa de dimen

sdes (Fig. IV.25).

2. V¥irgula (,) (Massas de nuvens em forma de ,), Fig. IV.

de tamanho apropriado a escala sindtica, tendo mui

tas vezes a forma de vortice.

3. Faixas maiores de nuvens?(Figs IV 27 e 28)

com ou sem distorcoes, arqueamento ou saliencias.

26

4, Massas ma1ores de nuvens convectivas (Figs. IV. 29 IV.6

e IV.11).

5. ﬁreas strat1formes em 1arga escala {Figs. IV. .30 e IV,

com maior ou menor grau de conf1guragoes em listas.

e —

20),
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6. Areas de escala sindotica mais ou menos uniforme
cheias com modélos de nuvens em menor escala. Esses
modelos em escala menor pode%iinélu{;;

a) celulas convectivas de varios tamanhos e formas,

b} 'faixas e ruas de nuvens,

IV.2.1.1 - MODELOS DE NUVENS EM GRANDE ESCALA

Nas maiores, ou quase hemisfericas, escala de analise,
grandes massas de nuvens, tanto estratiformes quanto cumuliformes,mostram

estrutura interna alongada evem faixas nas fotografias de satelites.

Composigdes de fotos ou nefanalises cobrindo uma signifi
cativa fracio de um hemisferio revelam as famTlias de vortices ciclonicos

das latitudes medias, como na (Fig. IV.28).

CIV.2.1.2 - VORTICES

0 padrao de nuvem em espiral ocorre numa larga varieda
de de formas e escalas, tanto nas regides tropicais guanto nas regioes
extratropicais. Nas latitudes temperadas, os mais comuns s3o relacionados
com os maiores ciclones de tempestades kFig.kfﬁjééfque iniciaram a ocfg
sao  ou estdo num estagio subsequente de desen#bIGimento ou dissipagao.

IV.2.1.3 - VORTICES MENORES

Nas regiodes extratropicais, os modelos mais camuns se in
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cluem numa das tres categorias: ' f

1. Pequeno, mas geralmente bem distinto vortice de nu
vens encontrados no ar polar no extremo da porgao
oeste dos vortices maiores e circulagoes ciclonicas.

2. Virgula ou crescente, com caracteristicas parciais
de vortices, os quais sao fornecidos pelas nuvens na
porcao leste do cavado de onda curta e vorticidade
maxima, comumente localizado na direcao do equador e
/ou para leste do cavado superior maior e ciclones

fechados de nivel superior.

3, Sistemas de-tempestades quase dissipados (Fig. IV.31)
uma véz que, oS modelos de nuvens em vortices no es -
tagio final podem sugerir uma circulacdo mais inten

sd.

IV.2.1.3 - VIRGULA EM ESCALA SINOTICA

Modélos de nuvens cerradas, brilhantes, em forma de cres

cente, tais como na (Fig. IV.32), @s vezes semelhantes na forma geometri

ca e tamanho, a§sociados com os primeiros estagios de oclusao de ciclones,

tem sido encontrados com cavados da media troposfera.

IV.2.1.4 - FAIXAS DE NUVENS MAIORES

Conquanto esse tipo de nuvem seja de consideravel signi
ficado sinotico, sua correta interpretagao frequentemente requer conside

ragoes tanto das nuvens vizinhas quanto da analise sinotica de escala
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maior, dentro das quais estardo ajustadas. Sao encontradas associadas
com:
a. Frentes frias e oclusas, correntemente ou préviamqg
te associadas com tormentas ciclonicas maiores.
A faixa de nuvens frontais podem persistir nas lati
tudes mais baixas, bem apos ter sido perdida a dete

¢ao numa base convencional,

b.  Instabilidade convectiva ou linha de instabilidade,
particularmente, mas nao necessariamente, no  setor

quente d vanguarda da frente fria. Tais 1linhas de

-

instabilidade pre-frontais,podem as vezes ser dife

renciadas de uma faixa de nuvem frontal,pela sua a
parencia mais convectiva e interrompida e a frontej .

ra recortada das nuvens que formam a faixa.(Fig.
( 1V.33)

¢. Linhas de instabilidade post-frontais, incluindo ban
das em espiral, nos vortices, a oeste da banda fron

tal principal (Fig. IV.34), '. Estas podem, com fre

quéncia, parecer com uma frente fria secundaria numa

analise baseada principalmente em dados convencionais

d. Alargamento para fora e inversao de nuvens produzi
das pela- atividade. convectiva relativamente forte

mas em baixo nivel no ar frio exatamente atrase por

baixo de uma frente fria (Fig. IV.35) *. Nestes «ca

S0S 0 cre§Eiﬁénto vertical e inibido e o alargamen

to horizontal e a imersao sao promovidas.
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IV.2.1.5 - MASSAS DE NUVENS CONVECTIVAS MAIORES

As massas de nuvens convectivas maiores (especialmente
se brilhantes, com bordos bem definidos e separados ou isolados de ou
tras coberturas de nuvens) devem ser supeitas como produtoras de  tempo

local severo. Menos severo mas com tempo significativo & provavelmente

onde tais massas estao aparentemente embebidas em cobertura de nuvens

mais extensas(Fig. IV.]Z(superior esquerdo), F;E;. IV.6 e iv.11)§

1v.2.1.6 - AREAS ESTRATIFORMES DE LARGA ESCALA

Tais coberturas s3o observaveis naquelas areas onde,g,si
notica e climatologicamente, de se esperar. Exemplos incluem a porcac
leste estavel dos anticiclones sub-tropicaisj(Fggi IV-21)_g estratos
norte do golfo do Mexico com condicbes estaveis e ventos do sul durante

o0 inverno.

IV.2.1.7 - CORRENTES DE JATO

Uma vez que os estagios de desenvolvimento dos votices se

encontram razoavelmente bel delineados nas fotos de nuvens, 2 localizagao
a

da corrente de jato na area dos vortices que envolvem frontais, se encon
tra pronta e razoavelmente estabelecida tendo por base os modelos de cor
rente de jato frontal. Entretanto, existe, areas afastadas dos vortices
onde a corrente de jato se encontra consideravelmente deslocada da super
ficie frontal e suas nuvens associadas podendo encontraar-se sobre um

campo de nuvens totalmente diferentes do da frente. Neste caso, os  cam

pos de nuvens frontais produzem indicagoes pouco exatas para se locali
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zar a corrente de jato no alto. Nao ha nenhuma duplicagdo direta da cor
rente de jato por uma configuragao de nuvem unica como vista pelo sateli
te. A distribuigdo total de nuvem sobre uma Targa area deve ser conside

rada na analise de corrente de jato.

Certas afinidades observadas ajudardo na localizacdo das

correntes de jato como vistas pelo satelite:

1. A Tocalizacao dos jatos podem frequentemente ser de
terminada a partir das faixas de nuvens, tanto nas proximas quanto nas
mais afastadas das frentes. Faixas jsoladas de cirros associados com o
jato frequentemente serao encontrados no lado quente do jato, na vanguar
da de um cavado. Faixas paralelas, longas, estreitas, simples ou ﬁu1ti
plas de ta1§ nuvens podem ser vistas com frequencia nas fotografias de
satélites (Fig. IV.4) (e relacionadas 3s correntes de jato no lado po
Tar dessas faixas. Estas faixas tem sido notadas tanto afastadas das fren
tes como tambem onde a corrente de jato e as faixas de nuvens retaciona
das cruzam nuvens de nivel baixo nas vizinhancas dos vortices.Entretan

to deve ser ter em mente que muitas correntes de jato nao s3o acompa

nhados por tais nuvens (devido a baixa umidade)

2, Frequentemente a corrente de jato permanece aproxi
madamente sobre a intersec¢do da superficie frontal polar com o nivel dos
500 mhb e as massas de nuvens de nivel baixo se manteém paralelas a corren

te de jato.
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Dependendo da inclinacao da frente, o jato pode estar e
xatamente sobre ela ou no Tado polar das nuvens-frontais. Onde uma faixa
de nuvens frontais possam estar estabelecidas como post-fronta] mais do
que como pre-frontais, podemos supor, como uma primeira aproximacac que
o fluxo por cima esta grosseiramente paralelo a frentee tambem quéaacorl
rente de jato estd localizado proximo ao lado “Frio da faixa de nuvens.

Nestas circunstancias a faixa de nuvens da corrente de jato e o Tado po

Tar da frente, pelo comum, sao indistinguiveis.

3. Corrente de jato no lado leste de uma crista de on
da longa estao mais aptas a permanecer no ar claro. Elas sao comumente
bem organizadas, com forte shear horizontal e vertical da frente e pro
nunciados gradientes de temperatura entre as massas de ar nos niveis SU
periores. Estas condicBes prevalecerao ao Tongo do jato para a area das
nuvens de nivel a1to, em cujo ponto a corrente e sua zona barociTnica ha

bitualmente d1m1nuem.

4. Quando a %ﬁﬁtacas passa sobre uma crista de altas
pressoes do sistema de nuvens - partibularmente as nuvens cirriformes -
serdo alongadas ao longo desse maximo e permanecem no lado quente imedia
tamente da corrente de jato. Degeneracdo desses sistemas de nuvens ge

ralmente ocorre no lado quente da reqgido de saida do jato.

5. 0 estado organizado da corrente de jato sera mais en

fraquecido sdbre a 1ingua de ar umido isentropico para o leste de um vor

t1ce em desenvo1v1mento dev1do a0 enfraquec1mento do. grad1ente de tem

peratura nos niveis superiores.Isto nao implica em dizer qie ventos for

tes desaparecam, mas que o shear horizontal e vertical estarao decrescen

do.
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6, Como regra, um cavado por traz de um ciclone ocluin

do, a porcao do campo de i#ézacas _:)e maxima velocidade permanece sobre
ar claro ou sobre areas de nuvens de baixo nivel espalhadas, dependendo

do estagio de desenvolvimento do ciclone.

IV.2.1.8 - FRENTES E ONDAS FRONTAIS

Existem poucas informacoes na posicao da frente quente,
relativamente aos modelos de nuvens de vortices. Por implicacdo, seria
de se esperar que estivesse a 1esté do centro do vortice. Raramente ha
evidencia de contorno claramente discernivel entre as nuvens convectivas
no ar quente e as nuvens mais e;tratiférmé devidas a subida na direcao

dos polos da superficie do setor quente.

Parece haver pequena evidencia para propor a colocacao
da frente quente dentro das nuvens a leste do vortice. Uma vez que, sem
pre com boas observagoes sinoticas a locacdao da frente quente e um vIpro

blema frequente, esta ambiguidade ndo e inesperada.

A evidencia mostra que os conceitos classicos de eleva
¢ao do ar quente ao Tongo da rampa frontal & de importancia secundaria pa-
ra o kBvantamento em alta escala associado com a dinamica do ciclone.Estu
dos -de radar e sinotica detalhada tem substanciado essa posicao e seria

supresa encontrar algo diferente oriundo de informacdes de satelites,
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Iv.2.1.9 - FRENTES FRIAS E OCLUSAS

a. Onda frontal iniciando o estagio de oclus@o

Durante essa fase, ha uma tendencia para o grosso’
das nuvens_frog}ais estar a oeste da frente e mais proximas do polo.
(Fig. IV.22, IV.2 e IV.23). '

A Leste da frente e mais proximo do equador as  con
dicoes tendem de claro para nuvens convectivas separadas, mas ésse setor
quente de nuvens convectivas tendem a tornar-se mais pesadas a leste da

frente conforme o vortice seintensificae uma ou mais Tinhas de  instabi

lidade se forma.

Tais nuvens convectivas comumente tenderao a ter algumas

brechas.

b. Estagio ocluido

Nesses estagios, a banda frontal @ geralmente mais
estreita, com brechas definidas ou limpando imediatamente a sua retaguar

da. Extensas nuvens de natureza mais ou menos convectiva, rompidas sao en

chir%das<ﬁ leste da faixa frontal no setor quente, As vezes essas areas
convectivas podem tomar a forma de uma faixa secundaria, a leste, e para
lela 3 faixa frontal, com uma area clara ou de menos separacao das fii
xas frontal e convectiva. Estas faixas convectivas estao associadas com

Tinhas de trovoadas ou instabilidade.
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IV.2.2 - SISTEMAS TROPICAIS DE NUVENS - ZONA DE CONVECCAO INTERTROPICAL -
VORTICES TROPICAIS

1v.2.2.1 - SISTEMAS TROPICAIS DE NUVENS

IV.2.2.1.1 - ASPECTOS TROPICAIS SIGNIFICATIVOS COMO VISTOS PELO SATELITE

Ha trés tipos principais de modelos de nuvens tropicais
que sao frequentemente obvios. nas fotos de satelites e que podem, em mui

tos casos, ser usados como ponto de partida para a analise mais geral.

1V.2.2.1.2 - MASSAS DE NUVENS AMdRFASi

Grandes massas de nuvens amorfas (Fig. I‘-’-35)_ estao
fora de qualquer mod&lo reconhecivel. Alguns autores tem se referido a
elas como "nuvens bolhas", Tais massas de nuvens podem ser encontradas
isoladas ou associadas com bandos de nuvens. Essas massas de nuvens, es
pecialmente quando associadas com um cavado monsconal ou c]imato169iqg
mente zona de convergencia, ou com faixas de nuvens maiores, seriam exa
minadas para sinais de intensificacao de sistemas, usando dados convencio
nais viaveis e a continuidade dia a dia. £ dificil identificar, com al
gum grau de confianca, quais dessas massas de nuvens estao associadas a
sistemas de tempestades em desenvolvimento, ou perturbactes em niveis su
periores, a naoc ser pela vigilancia do seu desenvolvimento dia a dia e

/ou comparando-as com indicagoes oriundas de dados convencionais.

\
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1V.2.2.1.3 - NUVENS EM FAIXAS

Faixas maiores de nuvens estac guase sempre associadas

com alqum modelo de convergencia de ventos e/ou shear horizontal.

Flas podem resultar de uma frente fria de latitude media

que tenha se movimentado ate os trdpices (Fig. 1IV.37) fcom as nuvens

e algum tempo convectivo e aquaceiros pefsistentés apos todo contras
te de massa de ar ter sido perdido. Este tipo & frequentemente encon
trado no cavado monsonal, ou proximo déle, associado a Tinhas de
convergéncia (Fig. IV.éB), e podem tambem ser indicativas de outras
areas de shear ou coﬁverﬁéncia associada a modelos de fluxo iia escala
sinotica ou com cavados aparentemente fundamental para a organizacao

da porcdo tropical da circulagao geral.

IV.2.2.1.4 - MODELOS DE VORTICES ‘'

0s padroes de vortices nos tropicos podem estar associa
dos com'perturbagﬁes de larga faixa de intensidade, desde mera perturba

cao tropical ate severos furacoes ou tufoes (Fig. 1IV.39).

Ciclones tropicais se desenvolvendo exibirao modelos de
vortices quando a velocidade maxima do vento esta ainda abaixo da inten

sidade de tormenta troépical.
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IV.2.2.2 - FAIXAS DE NUVENS TROPICAIS

IV.2.2.2.1 -~ CONVERGENCIA OU LINHAS DE SHEAR

Pelo menos um tipo de faixa de nuvens tropicais esta as

sociado com penetracoes de ar frio nos tropicos e as frentes frias rema

nescentes (Fig. IV.37).

Extensas bandas de nuvens nas baixas latitudes indicam
que os efeitos de tais penetracoes de ar frio do norte sao bastante dura
douras, com as nuvens remanescentes como um aspecto significativo apos

se ter perdido a detecao da frente pelos processos convencionais.

Tendo viajado muitos dias sobre uma superficie oceanica
quente, tais convergencias ou linhas de shear n3ao representam as massas
de ar do contorno. Nao obstante, um conjunto de nuvens e frequentemente

uma linha de shear pode reter sua identidade por diversos dias.

Em pelo menos um caso, tais nuvens mostraram Sequir o mo

vimento das assinto”as das linhas de corrente convergente entre antici

clones sub-tropicais marcando a convergéncia entre o fluxdé no ramo eaua

torial dos anticiclones e a marca dos ventos de leste.
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1V,2.2.2.2 - LINHAS DE CONVERGENCIA DO CAVADO MONSONAL

Linhas de convergéncia e zonas associadas de nuvens com
pactas sao tambem relacionadas aos cavados monsonal sobrexas areas ocea

nicas tropicais.

A primeira evidencia de atividade de tormenta tropical

em potencial, pode ser a existéncia de uma faixa de nuvens,

1vV.2.2.3 - FAIXAS DE NUVENS TROPICAIS PERTURBADAS j

A primeira indicacao mais forte de uma tformacao de tor
menta tropicale,mais. provavelmente, alguma aparente distorgao de uma ex
tensa faixa de nuvens, embora muitos de tais diturbios nunca possam se

desenvolver em perturbacoes significativas,
Estas perturbacoes podem tomar a forma de:

a. Curvatura, com o modelo representado o conceito clas
sico da distorcao da nuvem formada por convergencia. Um centro de baixa
pode formar ao longo da faixa, com estacOes para o norte reportando pas
sagem de uma onda de leste.

b. Dobras, com o modelo parecendo realizar um vortice
por meio da dobra, de modo hafmﬁnico de uma faixa de nuvem zonal.

c¢. Entumecimento formando bojo ou botdo, nas faixas de

nuvens (Fig. IV.40).
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IV.3.1 - EFEITOS DO TERRENO E SISTEMA DE NUVENS EM ESCALA MEDIA

Em diversos tipos de situacOes 0s aspectos de nuvens na
meso-escala s3o diretamente relacionados ao terreno ou transicdo de mas
sas de ar ao passar atraves dos limites terra-oceano. Os exemplos in
cluem efeitos orograficos foehn, modelo de crista, ondas de sotavento,nu
vens lenticulares isoladas, penacho fibroso, nuvens relacionadas a costas
mas deslocadas dos limites desta, arcos e vortices induzidos pelo terre

no.

-

1

IV.3.1.1 - EFEITOS DE INCLINACAO PARA CIMA E PARA BAIXO

Onde o fluxo de ar encontra uma barreira maior de monta
nhas, uma faixa de nuvens orograficas € visivel ao longo do sistema oro

grafico e transversal @ dire¢3oc do vento.

A sotavento das montanhas, o efeitofoehn para baixo, po
de produzir area limpas, muitas vézes como um intervalo numa outra cober
tura de nuvens mais extensas (Fig. IV.8 note o interya1o na cobertu
ra de nuvens na regido de inc?inagéo-do'f?uxo descendo nos vales dos rios
Hudson'e Coneticut).

1V.3.1.2 - MODELOS DE CRISTA

0s modelos de crista resultam de nuvens cumuliformes que

se formam sobre as montanhas e topo das cristas de montanhas. A influén:



- 183 -
cia térmica oriunda do aguecimento da superficie inclinada, prov3§é1mgﬂ
te representa uma regra importante na sua formacao. Apos a formacao elas
derivam com o vento e se dissipam enquanto ndva nuvem se forma sobre a
crista. Isto esta em contraste com o modelo de onda de sotavento; a qual
continua numa certa distancia, na direcdo do vento e pode ajudar na dife

renciacdo entre os dois fenomenos.

As nuvens de cfista podem frequentemente ser distingui
das dos cumulus grupados em ruas, pela sua forte correlacao coma  topo
grafia dos topos das cristas. (}19 IV.41), " 0 modelo de  nuvem de
crista pode ser facilmente confundido com cobertdra-de neve, as quais
também podem conformar os topos. Geralmente a neve parece ligeiramente
mais escura. Quando os mapas de cobertura de neve sao preparados por meio
de fotografias de sateélites, eles ajudam a fazer essasdistincao.

As nuvens de cristas sao predominantemente cumulus, cumy
lus congestus, stratu~sumulus ou ocasionalmente cumulus-nimbus. Suas fa
ses geralmente estdac entre 0,3 a 1 km acima dos topos das cristas, com
as nuvens nao atingindo acima de 1km de espessura, embora, em alguns ca

sos, desenvolvimento vertical maiores possam conduzir a formacdo de cumy

Tus-nimbus.






IV.3.1.3 - ONDAS DE SOTAVENTO

0 termo ondas de sotavento, como usado aqui, se refe

re a padrao de nuvens, oriundas de ventos ascendentes ou descendentes
das colinas ou cristas, em altitudes nao excedentes de 3km, acima do ter
reno abaixo delas.

Ondas de montanhas, como definimos aqui, ocorre proximo
ou acima de 7km e raramente produzem nuvem que possam ser vistas pelos

satelites.

As ondas de sotavento aparecem nas fotos de satélites co

mo faixas de nuvens aproximadamente paralelas com caracteristicas cumuli

formes (Fig.rlﬁg ig).

Sao geralmente perpendiculares ao vento e mais ou menos pa
ralelas a linha de montanhas. A presenca das montanhas ajuda a distinguir

essas” Fformacoes daguelas em que as 1inhas de nuvens se alinham com o fluxo.

As ondas de sotavento implicam em um vento significativo
atuando sobre o obstaculo terrestre, bem como num aumento da intensidade do
vento com a altitude. Este aumento & rapido, mas geralmente a diregao do

vento @ mantida dentro de uma camada substancial acima do obstaculo.
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1v.3.1.4 - NUVENS LENTICULARES- ISOLADAS (ONDﬁS DE MONTANHA%

Esta forma de nuvem, tambem corresponde a cristas de on

das induzidas pelo fluxo sobre obstaculos terrestres e poucas vezes vis7

veis nas fotografias de sateélites, devido as suas pequenas dimensdes e

transparencia,

Quando grandes e esparsas o bastante para serem visiveis,

elas aparecem brancas e circulares (Fig. IV.42).

Iv.3.1.5 - PENAS FIBROSAS

Este tipo de nuvem também e formado pela condensacdo re
sultante da ascencdo do ar sohre um obst3culo terrestre (Fig. IV.43)
Aparecem como faixas ou fibras, n3o cumuliformes; sdo Tistadas, dando
com frequencia a impress?o de uma corrente de fumaca oriunda de uma fonte
definida. Forma-se inicialmente como gotas 17quidas e ent3o esfriada para
para cristais de gélo que podem coritinuar a crescer por uma consideravel

distancia na corrente descendente do obstacuylo. Essas nuvens estdo  habi

tualmente em niveis de ou acima de 7 km, mascom menos de 1km de espessura.

IV:3.1.6 - LINHAS RETAS, SIMPLES E EXTENSAS

. Essas 1inhas de nuvens estdo relacionadas ao fluxo sobre
ilthas (Fig. 1V.44, onde as linhas sdo formadas sobre Crete). Acredita

-se que sejam,inicialmente, um efeito t&rmico maisdevido a superficie das

ilhas significativamente aquecida do que a vizinhanca do ocsano.



ap o e
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IV.3.1.7 - NUVENS RELACIONADAS COM LIMITES COSTEIROS
’ % i

5

Ha freduentéii'descontinuidade na quantidade de nuvens e
organizagdes nas linhas costeiras. Existem muitas observacoes no lado ter

restre e pouca ou nenhuma observagao no lado maritimo.

Em alguns lugares as nuvens se extendem a certa distancia

das ilhas. Noutros lugares terminam a certa distancia.

A propria linha costeira frequentemente sao vistas pelo
satelite e essas descontinuidades podem ser claramente observadas sempre

que estdo acima do limite de resolugao.

0 ar muito frio fluindo para fora de uma superficie ter
restre ao atravessar a superficie 1iquida marTtima mais gquente forma um

padrao Unico de nuvem (Fig. IV.45).

0 padrao de nuvem sugere o seguinte processo:

0 ar frio, seco e estﬁve1/f1ue da terra sobre o mar, cuja
agua estd mais aquecida. A massa inicia a captaclo de umidade, Atraves do
aquecimento inferior e aTguma turbuléncia mecanica,uma baixa camada instd
vel aparece nos niveis mais baixos. Conforme esse processo continue, as nu
vens comecam a ser formadas em camadas finas e em 1inhas esparsas ao Tongo

do vento (Fig. IV.45), avancando 60 a 80 milhas fora da linha costeira.
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IV.3.1.8 - ARCOS E VORTICES INDUZIDOS PELO TERRENO

Arcos e vortices em pequena escala, tem sido notade com
frequencia em nuvens stratus na corrente descendente oriundas de ilhas na
porcdo este do oceano subtropica] ifjglily.46):W ﬁstﬁo associados  com
ventos de baixa velocidade (da ordem de 15 nds cu menos) e com tempo nao

mais -intenso do que baixa ¥isibilidade dos nevoeiros.

IV.3.2 - GELO E NEVE - TERRENOS COBERTOS POR NEVE - GELO DO MAR -

DESERTOS E SALINAS

Iv.3.2.1 - GELO DO MAR

Gelo do mar tem sido visto,com frequencia, nas  estacoes
apropriadas (inverno e primavera) proxime as extremidades polar das Erbi

tas. Observagoes de gelo tem sido especialmente frequentes -anas proximi

dades do golfo de St. Lawrence (Fig. IV.47, IV.48) e Baia de Hudson (Fig..

IV.49).

A extens3do e frequéencia das observacdes de gélo no mar,au -

menta muito quando os satélites s3o colocados em orbita quase polar.

0 gelo no mar comumente pode ser distinguido das nuvens
- . _ - N
pela sua parencia definidamente branca, porque raramente varia de dia pa
ra dia e pela sua bem definida linha de limite, com as costas ou devido a

fraturas nos blocos.
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Em adicao a necessidade de dintinguir gelo, de nuvens, a

extensao e localizagao do gelo no mar pode ser de significado operacional

imediato.

Iv.3.2.2 - GELOS NOS LAGOS

Lagos cobertos de gelo aparecem como areas brancas distin
tas nas fotografias por satelite, embora uma cobertura de neve possa apre

sentar semelhanca com gelo recente.‘

Eles podem ser distinguidos das nuvens pela correpondencia
da area branca ao conhecimento geografico do lago e pela ausencia de varia

cao brusca dia a dia,

Nos lagos maiores, a fotografia pode revelar tambem a ex
tens3o e localizacao da porcdo de gelo mais velho e durante a primavera

os lacais das ruturas.

A presenca, auséncia e extens@o de gélo pode influenciar

significativamente as condigdes de tempo a sotavento dos grandes lagos,

/

sendo o Great Lakes um exemplo disto.
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1v.3.2.3 - COBERTURAS DE NEVE

Oproblema de interpretat@o de nuvens versus cobertura dé
neve, levanta-se nas fotografias de satelites, devido ao fato de que & pe
quena a diferenga na refletividade entre alguns tipos de nuvens e campos
de gelo, E obvio que isto se torne um problema, principalmente nas esta
cGes frias e sobre as areas terrestres. ‘A esse respeito @ uma sorte que
os mafores volumes de dados convencionais s3o viaveis sGbre as areas ter

restres.

Ha diversas tecnicas que, quando usadas juntas, podem le

var a distinguir neve, de nuvem.

1¥.3.2.3.1 - MODELOS CARACTERISTICOS

0s satelites tem revelado modelos caracteristicos que in
dicam neve sobre areas montanhosas. Esses modelos revelam-se devido as
cristas de montanhas que tendem a estar cobertas de neve, enguando os va
les tendem a estar relativamente livres de neve (Fig. IV.50). Entdo, 7
a crista central da faixa de montanha mostrard a neve como uma 3rea bri
lhante alongada. Cristas e depressoes alternadas se estendem para fora e
em anqulos retos da crista central. Entdo, numa situagae comum, Tistas bri
lhantes e escuras, mais ou menos bem definidas, emanam para fora das a

reas centrais brilhantes,









los de 1a ( vistos em fotos
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Iv.3.2.3.2 - ESTABILIDADE DAS CONFIGURACOES EM FUNCAQ DO TEMPO

Uma vez que as configuragoes de nuvens mudam comumente
com o decorrer do tempo, as configuracoes nas quais nao se possa dete
tar nenhuma mudanga devem ser consideradas neve e nao nuvens. Dentro dos
limites de resolugao do sistema ¥a comparagao de fotos de orbitas ad
Jacentes (de 100 em 100 minutos) podem nao constituir uma indicagao con
fiavel de estabilidade da configurag¢dao para tais finalidades. Por ou
tro lado, a comparacdo de fotos separadas por 24 horas ou mesmo varios
dias pode revestir-se de grande confiabilidade. Naturalmente h3 sempre

a possibilidade da:queda recente de neve.
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APENDICE A

LISTAGEM DO PROGRAMA
MESA11, EM FORTRAN IV,
DO PROJETO MESA DO INPE (EX-CNAE)
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APENDICE B

MANUSEIO DAS GRADES
- Exemplo de Ajuste

- Figura B.1
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B.4 - PROCEDIMENTO PARA O USC DAS GRADES

Trataremos aqui do gradeamento de fotografias tomadas e

transmitidas instantaneamente.

0 conjunto de grades para este sistema & fornecido e

constitue a chamada "biblioteca de grades”,

B.1.1 - HORARIO DA FOTO

0 hopério da foto corresponde ao tempo GMT (tempo para o
meridiano de Greenwhich) em horas, minutos e sequndos, em que o sateéli
te fez a tomada da fotografia. Para a obtencao do mesmo devemos anotar
o horario da transmissao entre o sinal de aviso deinicio da foto (300Hz)

e 0 sinal de fasagem, e em seguida adicionar 2,5 sequndos.

B.1.2 - 0 PONTO SUB-SATELITE (P.S.S)

Conhecendo-se o tempo de cruzamento com o equador, a lon
gitude de cruzamento e a projegao da orbita do satelite graduada em co
ordenada e intervalos de tempo, a diferenca entre os horarios da foto
e o tempo de cruzamento com o equador nos permite obter a latitude e a

latitude e a longitude do P.S.S.
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Entende-se por P.S.S. como sendo o ponto sobre a Terra

contido na reta que passa pelo centro da camera do satelite e o centro

da Terra.

B.1.3 - ESCOLHA DA GRADE

0 P.S.S. @ o elemento que determina a escolha da grade a

dequada para a fotografia.

Dadas a latitude e a Tongitude do P.S.S., escolheremos a
grade (na “"biblioteca de grades") cuja LAT.P.S.S. tiver o valor mais

proximo do P.S.S. da foto.

A longitude nao influe nesta escolha, uma vez que existe

uma simetria em longitudes.

0 lado superior da grade corresponde a valores de Tlatitu
de crescentes ou seja: sao mais proximos do polo norte; vice-versa para

o lado inferior.

Caminhando-se da direita para a esquerda, as longitudes

crescem de leste para oeste na grade.

Convenciona-se ;0 sinal menos (-) para latitudes no Hemis
fério Sul e também longitudes a oeste. Vice-versa, o sinal mais (+) para

latitudes no Hemisferio Norte e longitudes leste.
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B.1.4 - AJUSTE DO .SLIDE E GRADE

0 P.S5.S. da grade tem valores inteiros de latitude e Ton
gitude, Como ja foi dito, ajusta-se o P.S.S. do slide de tal modo que co

incida com o valor da latitude e Tongitude na grade.

Um exemplo:
P.5.S. do STide  P.S.S. da grade escolhida
Lat.: -0,4 Lat.: -0,0
Long.: -70,9 Long.: -0,0

Neste caso o P.S.5. da grade ser@ na realidade:
Lat.: =-0,0

Long.: -71,0

Tomamos as linhas de latitude iguais a 0,0 e -1,0 dividi

" mos o espaco entre elas de tal modo que possamos ter 0,4 grau (0,4-0,0 =

0,4) e o mesmo com as longitudes e obtemos 0,1 grau.

A figura B mostra o ajuste, vendo-se o P.S5.5. com a Lat.

-0,4 e a long. -70,9.
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Fig. B.1 - Um exemplo de ajuste de grade para fotogra

fias obtidas pelo satelite ESSA-8
_ : —
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APENDICE C

LISTAGEM DO PROGRAMA APTR
CALCULO DE ELEVAGAC E AZIMUTE CONSTANTES
FIGURA C.1 (PLOTTER)
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C**********************************************************************

Cawwxx  INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAIS {INPE)

Caxserx  PROJETO MESA

Cxxxxs  CURSO PARA OPERACRO DE ESTACOES A.P.T.

Cowwxx  ENG, ANTONIO DIVINO MOURA

Cawwdr  CALCULO DE LINHAS DE AZIMUTE E ELEVACAO CONSTANTES

ek dkkkk
Fedededededek K
kekdkkddek
dekkdedekkok
Fededcde dek dee

C**********************************************************************

IDENT DIVINO
SIZE ALPHA=10
FILE 5=STATIO,UNIT=READER
ALPHA SATEL,ESTA
DIMENSION FIPES(101),TETAPS(101),DELAZI(50),AZIDEL(50)
100 FORMAT (2A10,3F10.3)

CALL PLOTS ,

CALL FACTOR(0.1) «— Cada grau de longitude e

R=6378.165 latitude corresponde a 1/10'

RAD=57.29578 _
2 READ(5,100,END=1) ESTA,SATEL ,ALATST,ALONST ,ALTURA:

CALL PLOTS(S.,O.,?T?)‘\\

J=ALATST/10.

WAHOT(vi0) rarade do pena ere

I=ALONST/S.

HLON=1*5

DLON=ALONST =HLON
HLON=60. +DLON
CALL PLOT (HLON,-HLAT,-3)
A=R/ (RALTURA)
SINFIE=SIN(ALATST/RAD)
COSFIE=SQRT (1.-SINFIE**2)
Cawxx | INHAS DE ELEVAGAO CONSTANTE
DO 200 K=1,18
ALFA=FLOAT {K-1)*5./RAD
COSALF=COS(ALFA) .
© SINALF=SQRT (1.-COSALF#* -2)
COSDEL =A% (COSALF %2 )+ SINALF *SQRT (1. - (A%**2) % (COSALF*+2)
SINDEL=SQRT{1.-COSDEL*%2)
TANDEL=SINDEL /COSDEL
DELTA*ATAN (TANDEL )*RAD
KK=3
DO 300 J=1,101
B=J-1
FIPE=ALAST+(DELTA/50. }*(50.-B)
FIPES(102-J }*F IPE
SINFIP=SIN(F IPE/RAD)
COSFIP=SQRT (1.-SINFIP+2)
COSDTE=(COSDEL-SINF IE*SINFIP)/ (COSFIE*COSFIP)
SINDTE=SQRT (1.-COSDEL#%2)
TANDTE=SINDTE/COSDTE
DELTET=ATAN{TANDTE )**RAD
TETAPS(102-J)=-DELTET
CALL PLOT(DELTET,FIPE,KK)
KK=2
300 CONTINUE
DO 400 J=1,101
CALL PLOT(TETAPS{J),FIPES(J},2)
400 CONTINUE
200 CONTINUE
CALL SYMBOL(O.,ALAST,2.,3,0.,-1)
Cwxaxx  LINHAS DE AZIMUTE CONSTANTE
DELMAX=A |

r

Tragado em papel po
legado com 0 opera
dor ajustando o plo
ter no centro do pa
pel, pena no encon
tro de 2 linhas mais

fortes.
L

*kkdkkk

)

dokk dkkk
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APENDICE D

LISTAGEM DO PROGRAMA ORBPAD
TRAGADO DE "ORBITAS PADROES"
FIGURA D.1 (PLOTTER)



C************************i*******************i*i*****i******************

Cexkaxx INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAILS (INPE)D LA 2 A
Ceesaxx PRUJETO MESA . kkkhkk
Cewrsd ENGe ANTONIO DIVINDO MOURA ek e Kok

C+* TRAGADU DE URBITAS PADRAES PARA RASTREIOU DE SATELITES METEOQROLUGICUSw
C**i*t*************************t***************t**************i*t*******
IDENT DIVINU
FILE SSINPUT,UNIT=READER
SIZE ALFHA=1D
ALPHA ESTA»SATEL
BIMENSION ALATC(S50)sALON(S0)
FORMAT(2A10,F10,3)
FORMAT(3I0X»2F6.1)
CALL PLOTS
CALL PLUT(Qw211er3)
CALL PLOT(S542545,"3)
CALL FACTUR(O.,1)
I=0
10 I=1+1

HEADLS220) ALATCI}»ALBNCI)D

1F CABSCALATC(I))oLTola) J=1

IFCALATCI)2ER.100.) GO TO 30

G0 70 10 :
30 [=1=2
2 READCS,12END=3) ESTA»SATEL2ALATST

ALLI=ALATST=40,

ALZ=ALATST+40.

CALL PLOT(O.»™ALATST»=3)

K=3

D0 50 N=1,1

IF(ABSCALAT(N))«LTeled GU TOD 40

FFCALATCN)LT.ALLY GO TO 50

IFCALAT(N).GT«ALZ2) GO TO 50
49 A=SALUNCNY=ALONCY)

g=N=J

C=A+2,

CALL PLOT(ALALAT(N)sK)

CALL SYMBOLCASALAT(N)»242320e2"}1)

CALL NUMBERCC»ALATC(H)»1.028r04r=1)

CALL FLOTCASALAT(N)Y»3) : .

K=2 .
50 CUNTINUE

CALL PLOTC(4Qes» 04 3)

CaLL PLOT(=40,20.»2)

CALL PLOT(40e20422)

CALL SYMBOL(Z0er3452+2ESTA20.2+10)

CALL SYMBUL(2Ug1-5.:2.»SATEL;O.:+10)

CALL PLOTC100.2ALATST»=3)

GO TU 2
3 CALL PLOT(0452042999)

STOHP

END

~ -
ph

Ezssegszﬁdsﬂ;?;;sﬁ*de ¢ Lot

05/05/171 10237 AM ASR¥E4L,2 70156 COMPILER
0 MIN 2V SEC fOR CUMPILATION PASS
53 CARDS AT 151 CARDS PER MINUTE
1876 DIGITS DATA. 2496 DIGITS CULE.
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Fig. D.1 - "Orbita Padrao" para o satelite ESSA-
(1437.25Km) escalonada de minuto em 1
nuto do cruzamento com ¢ equador.

Estacao APT de Sao Jose dos Campos
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APENDICE E

M%MPMAﬂmM0mP5£.M%
TEMPOS VARIANDO DE 1 EM 1 SEGUNDO DO TEMPO
DE CRUZAMENTO COM O EQUADOR



, Sentido da Orbita~ |

576 2.8 - 218 -

5"3.7 05
5] .6 =1.5 .

48,8 =3.3 P.5.S. do Satelite -
o'y aao !: . - te ESSA-8 de
42,8 =6.5 minuto em minuto para o tra

39!8 =7 .9 I " . _
: ado de um
36.7 5,2 ) ¢ a "Orbita Padrao

33,7 =10.4 ! Circular",
30,7 =11.5
27.6 =12.6
24.5 *13.6
?1.5 ‘1“07
18." -15|6. ' -
15,4 =166 - ' T 7
JTE. . 12.37=17.5
9.2 =18.4
6.1 '1903‘ . . o
3.1 2042 b ST

0 =21.1 4 Cruzamento com o
-* =3,1 =22.0 '
ego1 =22.9 | equador

;3% ‘gg? ' 111:07:00 HR GMT
-15.4 =25.6 | (20 aorit 1971
=18.4 =26.6 " - o
.2105 "'27-6 o : ) ’ -
=24.5 =28.6
“27 b =29,6
“30,7 =30.7 : -
=33.7 =31.8 }
36,7 =33.0 ' "
~39.8 =34.3 _ .
42,8 =35.7 % Para os calculos usamos 0
45,8 =37.2 C Programa MESAO2 e os da
=48.8 ~38.9 ; - .
~51,8 =40.7 dos de efemerides do ESSA e
“34.7 =42.7 E -8 para o dia 02/Abril/71 =
Ceols ~ureq de fizemos:

*6045 4T T on : | peride
=63.3 =50.9 Semi-eixo Maior (SEM) = Altura do Apogeu + Altura do Perig
=56.1 =54.,6 2

58,8 =59,3 -
"71.3 =65.0 . + Raio Médio da Terra = 7815.415 (Raio

2522 :gf? ' | da orbita (médio))
ST7el 29346 Excentricidade (EXC) = 0.00000 (Orbita circular)
=78.1=107.8 _L o

~78.27123.3 —

100.0 .0 ]

Latitude | |
1 {Graus) Longitude X
7 7 77 (Graus)

Ty
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