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SUMÁRIO 

No Capttulo 1 sio apresentados os conceitos básicos en 

volvidos no processo de colocaç&, de um satélite em órbita, as caracte 

rCsticas das órbitas e alguns processos de estabilizaç&o e determinação 

da posição do sat&ite na órbita. 

NOS Cap'ttulos II e III dão-se os processos usados para lo 

causar as fotos, o gradeamento das mesmas e os resultados de eventuais 

desvios do satelite e de sua posição em órbita. 

No Ccpttulo IV estão enunciados alguns aspectos básicos 

da análise simplificada das fotos, reconhecimento de tipos de cobertura 

e sistemas meteorológicos importantes presentes nas mesmas. 

Muitos €tens contidos nestas notas são adaptaç5es de tex 

tos básicos em cada assunto. As referincias são enunciadas no final dos 

cap€tulos. 

- ti 



INDICE 

CAPITULO 1 - TRAJET@RIA DE SUBIDA E GRB?TAS DE SATÉLITES 

1.1 - Introdução.............................................1 

1.2 - Leis de Movimento ...................................... 2 

1.3 - Tipos de trajetõrias ..................................19 

1.4 - Movimento orbital .....................................40 

1.5 - Perturbações de órbita ................................51 

1.6 - Cobertura da SuperfTcie ...............................63 

1.7 - Estabilização da posição (atitude) do vetculo 

naórbita .............................................69 

1.8 - Dispositivos sensores de posição (atitude) ............89 

CAPITULO II - GRADEAMENTO DE FOTOGRAFIAS 

11.1 - Introdução ...........................................93 

11.2 - Elementos necessários para o c 5 lculo de uma 

grade................................................97 

11.3 - Cálculo de grades para os satélites que utilizam 

o processo de fotografias instantâneas ...............99 

11.4 - Biblioteca de Gradeados .............................113 

11.5 - Ajuste de grades ....................................114 

11.6 - Cálculo das coordenadas do ponto sub-satélite .......114 

11.7 - Prática de gradeamento ..............................115 

- 111 - 



CAPITULO III - RASTREAMENTO DE SATÉLITES 

- Introdução .........................................116 

111.2 - Linhas de elevação e azimute constantes ............119 

111.3 - "ørbitas Padrão" ...................................125 

111.4 - Cruzamento com o Equador ...........................129 

111.5 - Orbitas que passam por cima da estação e 

Grbitas de aparente dificuldade em rastreamento .... 130 

111.6 -Tempo da fotografia ................................134 

111.7 - Cãlculo do Ponto Sub-satélite (P55) ...............135 

CAPITULO IV - ANÁLISE SIMPLIFICADA DAS FOTOS 

- Noç6es Gerais de classificação das nuvens ..........137 

IV.2 - Sistemas extratropicais de nuvens. ................. 161 

IV.3 - Efeitos do terreno e sistema de nuvens em 

escalamédia .......................................182 

APÊNDICE A - LISTAGEM DO PROGRAMA MESA11, EM FORTRAN IV .............197 

APÊNDICE 8 - MANUSEIO DAS GRADES .................................... 201 

APÊNDICE C - LISTAGEM DO PROGRAMA APTR CALCULO DE ELEVAÇÃO 

E AZIMUTE CONSTANTES ...................................206 

APÊNDICE D - LISTAGEM DO PROGRAMA ORBPAD TRAÇADO DE "ORBITAS 

PADROES" ...............................................211 

APÊNDICE E - TABELA PARA CÁLCULO DO PSS PARA TEMPOS VARIANDO 

DE 1 EM 1 SEGUNDO DO TEMPO DE CRUZAMENTO COM O 

EQUADOR................................................214 

- iv - 



INTRODUÇÃO GERAL 

8t€ trabalho constitui parte importante de apoio ao cio' 

so de formaçao de operadores APT, ministrado pelo INPE a elementos des 

tinados a trabalharem com a Estaç6es APT constantes do programa INPE-

BNDE para insta laç&o de 20 delas no territ5rio nacional. 
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CAPITULO 1 

TRAJETRIA DE SUBIDA E ORBITAS DE SATrLITES 

1.1 - INTRODUÇÃO 

A palavra satelite, num de seus significados hasicos, e 

definida como umpequeno corpo girando em trno de um corpo maior. Desde 

1957, quando o 19 satlite artificial foi colocado em 6ftita da Terra, 

o trmo se tornou diretamente associado com os sat1ites feitos pelo ho 

mem. Mísseis balísticos, satflites da Terra e provas espaciais todos se 

quem trajet6rias semelhantes durante a fase propelida de seus v6os. Es 

sas trajet6rias so baseadas nas leis do movimento desenvolvido por New 

ton e dependem de fat6res tais como empuxo do motor, sustentação e arras 

to aerodinãrnicos, e a f6rça gravitacional varive1. Unia vz em 6rbita em 

t6rno da Terra ou do Sol, o veículo obedecera 3s leis do movimento pia 

netrio estabelecidas por Galileo e Kej5ler. Para estabelecer a capacida 

de de performance de um veículo E necesúrio fazer um estudo completo do 

caminho de v6o. Clculos precisos de trajetria são feitos programando-

se dados detalhados em computadores. Variações de subidas propulsionadas 

sHo usadas para se conseguir missões especificas de satglites ou sondas 

espaciais, o conceito de um motor religvel 9 um exemplo dessas varia 

ções, permitindo um aumento da capacidade de performance. 

Os elementos orbitais, tanto dimensionais como de orien 

tação, servem para definir a 6rbita e a posição do satlite nela. 
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Esta relação de posição no tempo 	necessgria para 	mui 

tos objetivos. O efeito do ponto de lançamento na inc1inaço orbital 

relacionado com o azimute de lançamento e a latitude do ponto de injeção 

em órbita. O movimento primrio da Terra (rotação) e seu efeito na posi 

ço relativa do satlite pode ser demonstrado projetando-se o traço 	da 

6rbita na superfi'cie da Terra usando uma projeção £4ercator. A arbita de 

um satgiite terrestre será mudada ou perturbada tanto pelo arrasto atmos 

frico como pela forma da Terra. A porção de atmosfera residual fará com 

que satlites em baixas altitudes diminuám sua altura orbital e,eventual 

mente, re-entrem na atmosfera terrestre. O fato da Terra ser um esferi 

de achatado faz com que os elementos orbitais mudem com o tempo.Contrôle 

orbital para corrigir essasperturbaçes, assim como &rros iniciais 	de 

navegaço, pode ser obtido por meio de -um sistema de ropulsio levado 	a 

bordo. O acoplamento de satlites terrestres g necessrio para 	esta 

belecer estações espaciais tripuladas e transportar pessoal da Terra PA 

ra a estação e vice-versa. As leis matemáticas que governam as 	trajeto 

rias de subida, 6rbitas, perturbaç6es e manobras serão descritas a 	se 

guir. 

1.2 - LEIS DE MOVIMENTO 

A trajet6ria de um vetculo espacial € determinada pelas 

frças agindo nle atravs de seu v6o no sistema pianetrio. Essas 	f6r 

ças so numerosas e variam em magnitude, desde q empuxo inicial de lança 

mento dos mot6res do foguete at a atração dos' planetas e do sol. Êste 

Ttem descreve as leis englobando as f5rças que agem num corpo ,as 	pro 

priedades do corpo e a mudança no movimento do corpo medida que éle 

prossegue em sua trajet6ria. Para se ter um melhor entendimento das leis 
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de movimento, as definiç6es bãsicas para os trmos usados para descrever 

as leis devem ser estabelecidas. 

As definições a seguir se aplicam a f6rça, massa, acele 

ração e movimento: 

A - FORÇA - 	t a ação sabre um corpo que muda ou tende a mudar o esta 

do de movimento do mesmo. Podemos dizer, tambm, que f5r 

ça a ação que deforma um corpo ou muda sua velocidade. 

Denominamos por F. 

B -  - MASSA - 	Ê definida como a resisthcia que um corpo oferece para 

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

la como inrcia. Ainrcia portanto a tendncia da ma 

tria a resistir a qualquer mudança no seu estado de mo 

vimento. Tudo que tem massa tem inrda. A massa uma 

propriedade do corpo que não varia, desde que a velocida 

de do corpo seja despreztvel em relação à velocidade da 

luz. Denominamos por M. 

C - ACELERAÇÃO - A razão no tempo, na qual um corpo ganha ou 	perde ve 

locidade 9 chamada aceleração (a). 

A mudança progressiva de posição de um ponto ou um corpo 

durante uni intervalo de tempo descreve o conceito fTsico de movimento. 
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Isaac Newton estabeleceu leis exprimindo as relaç6es ! 

xistentes entre o sistema de fõrças atuando sabre um corpo, as proprie 

dades do corpo e a mudança no movimento do corpo. As leis de Newton po 

dem ser enunciadas conforme se seque. 

1.2.1 - PRIMEIRA LEI DE NEWTON 

um fato conhecido que o movimento de um corpo esú in 

timamente relacionado com as fõrças que agem sabre &le. No entanto,por 

muitos séculos a maneira exata segundo a qual a f6rça e o movimento es 

to relacionados iludiu os filõsofos que especularam s6bre essa rela 

ço. Arist6teles expressou a idéia de que um corpo em movimento acaba 

por parar a menos que haja uma fõrça agindo sõbre éle continuamente. - 

Durante séculos o homem procurou saber o que mantinha os 

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

Embora cérebros brilhantes tivessem trabalhado no problema, nenhuma re 

laço coerente e aceiúvel entre fõrça e movimento foi estabelecida a 

o século XVII. Galileu (1564-1642) estudou o movimento acelerado,tan 

to largando corpos de certa altura, como rolando bolas em planos mcl! 

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, 1e se convenceu de que uma bola num plano horizontal sem 

qualquer atrito persistiria para sempre no seu movimento a uma veloci 

dade constante. 

Essa idéia revo1ucionria provou ser das mais Uteis no 

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

constante mas sofrem uma aceleração constante. Isso sugeria qua a atra 

ção da Terra não produzia o movimento pr6priamente dito, mas sim uma mu 

dança no estado de movimento. 

Newton (1642-1727) aceitou as conclus6es de Galileu 	e 

formulou essa idEia 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 AQUPLE ESTADO PE 

LA APLICAÇÃO DE ALGUMA FORÇA RESULTANTE EXTERNA". 

Nenhum corpo real fica completamente livre de f6rças ex 

ternas, mas existem casos em que E possivel fazer a f6rça resultante a 

proximadamente igual a zero. NEsses casos vemos que o corpo se compor 

ta de ac6rdo com a Ia. lei de Newton. Uma vez que nunca podemos elimi 

nar completamente o atrito, e desde que os esforços para compensa-lo 

são imperfeitos, devemos reconhecer que a Ia. lei de Newton E uma ide! 

lização. No entanto, E uma idealização que deu a chave para a elabora 

ção 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 ATUADO POR ALGUMA FORÇA RESULTANTE". 
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Quando uma f6rça muito pequena age s&bre um corpo de 

massa razovelmente grande, por um período de tempo muito curto, a mu 

dança que resulta na veloc idade do corpo muito pequena, e o requisi 

te de força nula na la. lei de Newton quase satisfeito. Sob estas 

condiç6es podemos tirar unia carta debaixo de uma moeda (Fig. 1.1) com 

um golpe rpido, ou sacudir uma toalha de mesa debaixo de um copo sem 

alterar suas posiç6es. 

A Ia. lei de Newton pode tamb&n ser usada para explicar 

como se coloca um martelo no cabo, batendo s6bre uma mesa (Fig. 1.2). 

INtRCIA - Na Ia. lei de Newton aparece uma propriedade 

importante da mataria. £ conhecida como INtRCIA a propriedade pela qual 

a matEria mantm uma velocidade constante na ausncia de uma f6rça 	ex 

terna no balanceada. Quando um autom6vel 	freiado sbitamente os pas 

sageiros obedecem ia. lei de Newton e continuam em movimento com velo 

cidade constante at9 que alguma f8rça externa mude seu estado deniovinai 

to. Os cintos de segurança  num autom6vel podem fornecer tal f6rça exter 

na - bastante preferTvel aquela exercida pelo parabrisa ou painel.Um ho 

mem correndo num caminho coberto de galo acha difícil parar.  bruscamente 

porque o atrito não 9 adequado para fornecer f6rça externa necessria 

deceleraçio. Quando uma bola de basebali sai da mio do "pitcher"lacon 

tinua a mover-se com velocidade essencialmente constante at atingir a 

luva do "catcher".Nenhuma f6rça necessria para mantê-la em movimento. 

Naturalmente, a bola é levemente freiada pela resistncia do ar e puxa 

da para aTerra,devido ao seu pso.Se uma bola pesada ë ssinsa por uÃamo 

ia (Fig.I.3)euna mola idntica é pr -esa embaixo,a mola de cima quebra sob 

uma traçio continua aumentada vagarosamente.Mas se 9 dada uma brusca sa 
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papelão. 

- Ala, lei de Newton afirma que um 
corpo em repouso permanece em re 

moeda 	 pouso a menos que seja movido por 

alguma força resultante externa. 

Fig. 1.2 - A la. lei de Newton tambm afirma 

que um corpo em movimento permane 

ce em movimento com uma velocida 

de constante a menos que seja a 

tuado por uma força resultante ex 

terna. 

Fig. 1.3 - Uma bola pesada 	suspensa por ! 

ma mola. A mola de cima quebra 

sob uma tração contTnua aumentada 

vagarosamente, mas uma brusca sa 

cudida quebra a corda embaixo. 



n 
cudida a mola inferior se quebra. A inrcia da bola 	to grande que ! 

la isola a mola superior da sacudida. T6da matria tem inrõia. O 	con 

ceito de massa foi introduzido por Newton como uma medida da inrdi.a.Em 

qualquer ponto da Terra o pso de qualquer corpo € proporcional à sua 

massa, mas se o corpo estivesse no espaço interplaneúrio onde le no 

tivesse mais pso reconhecTvel, ainda teria inrcia. Ainda seria recess 

rio a mesma f6rça do dedo do p numa bola de futebol para conferir-lhe 

uma dada aceleração. Se a bola estivesse cheia de merctirio, sua infrcia 

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 espaço interplanetrio. 

1.2.2 - SEGUNDA LEI DE NEWTON 

Se nenhuma f5rça externa no balanceada atua s6bre 	um 

corpo, le mantém uma velocidade constante (la. lei). O que acontece 

se uma frça externa no balanceada agir sEbre le? 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 vrios quilogra 

mas (poderhmos tornar o atrito muito pequeno usando pequenas rodas com 

rolamentos). 



Se tomamos agora uma balança de mola calibrada com preci 

são e exercermos uma força E s6bre aquela massa, uma certa aceleração 

produzida. Medimos essa aceleração. A seguir exercemos uma f6rça exata 

mente duas vzes a anterior e medimos novamente a aceleração (Fig. 1.4). 

Encontramos uma celeração exatamente igual ao d6bro da anterior. Se do 

brarmos novamente a f6rça resultante, a aceleração dobra mais uma vz e 

, assim, quatro vazes a primeira aceleração. Medindo-se a aceleraçãopa 

ra um nGmero grande de f6rças resultantes diferentes, encontramos que 

(dentro do rro experimental) a aceleração da massa que escolhemos 

retamente proporcional à f6rça resultante F e sua direção ã aquela da 

f6rça resultante. 

b - Suponhamos que escolhemos uma f6rça resultante f e medi 

mos a aceleração que ela produz numa massa de 1 Kg. Vamos manter então 

a f6rça constante mas aumentar a massa acelerada para dois Kg (Fig. 1.5). 

Encontraremos uma aceleração que 5 metade daquela inicial. Se aumentar 

mos a massa acelerada para 3 Kg e medirmos a aceleração, vamos achar 1/3 

do seu valor inicial. Se fizermos essas experincias para uma quantida 

de de massas diferentes, encontramos que os dados são coerentes com a 

idia de que a aceleração ! inversamente proporcional ã massa acelera 

da. Se combinarmos os resultados dessas duas sãries de experincias,con 

cluimos que a = k (1.1). Essa equação um enunciado (numa forma 

restrita) da segunda lei do movimento de Newton: 

"A ACELERAÇÃO DE UM CORPO Ê DIRETAMENTE PROPORCIONAL A FORÇA RESULTANTE 

QUE AGE SOBRE ELE, E INVERSAMENTE PROPORCIONAL Â MASSA DO CORPO". 



1 F 

	

t=Oseg 	 t=lse9 

	

se9 	 t=lse9 

	

Fig. 1.4 - A aceleração de um corpo 	diretamente propor 

cional 	f6rça resultante que age s6bre le. 

t =Oseg t=J se9 

1 	2 k 

	

_ 	1----- 

	

t0se9 	 t=j seJ 

Ely. 1.5 - A aceleração de uma dada farça resultante g iri 

	

- 	versamente proporcional 	massa acelerada. 

-. 
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A constante de proporcionalidade k na f6rmula citada de 

pende das unidades nas quais a frça, a massa, e a aceleração são medi 

das Por uma esõlha apropriada dessas unidades pode-se fazer a constante k 

igual 	unidade. Tal escolha resulta na convenincia em manipulara gran 

de estrutura da mecãnica que 	construida em t6rno da 2a. lei do rnovi 

mento de Newton. Infelizmente foram estabelecidos muito esquemas diferen 

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

1.2.3 - TERCEIRA LEI DE NEWTON 

Esta lei estabelece que: 

"QUANDO UM CORPO EXERCE UMA FORÇA SOBRE OUTRO, O SEGUNDO EXERCE UMA FOR 

ÇA IGUAL E OPOSTA NO PRIMEIRO". 

T6da vz que uma f6rca age sabre um corpo, existe sempre 

uma frça igual e oposta exercida pelo corpo (Figs. 1.6 e 1.7). Um trem 

puxa a locomotiva para trs com uma f6rça que exatamente igual ã f6r 

ça que a locomotiva exerce no trem. Um helicóptero empurra o ar para tai 

xo com a mesma f6rça com que o ar o empurra para cima. O sol puxa a Ter 

ra e a Terra o Sol com f6rças iguais e opostas. 

Newton enunciou sua 3a. lei na forma: 

"A CADA AÇO EXISTE UMA REAÇÃO IGUAL E CONTRARIA" - Aqui o trmo ação 

usado no sentido de f6rça. 
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Fig.I.6 - A aço - (f6rça exercida pelo carro s6bre o 

trailer) - g igual reação - (f6rça exerci 

pelo trailer sabre o carro). 

/ 
direção do movimento 

Fig. 1.7 - A f&rça da gua empurrada para fora do b! 

cal & exàtamente igual e oposta f6rça que 

o bocal exerce s6bre a gua. 
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As leis de Newton aplicam-se diretamente apenas ao movi 

mento de uma particula sob a ação de uma f&rça, enquanto em mecânica de 

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

f6rças. As leis tornam-se aplicveis tratando-se o corpo corno uma 	mas 

sã pontual e reduzindo-se o sistema de f6rças a um sistema equivalente 

mais simples. 

As anlises de trajet6rias de subida e órbitas de 	sat! 

lites são feitas através da aplicação das leis de Newton. A i? lei de 

Newton implica em que o satlite tem inrcia, ou seja, le resiste a 

uma mudança no seu estado de movimento (ou repouso). Dgste modo é neces 

sgrio aplicar uma f6rça ou propulsão ao veiculo para se conseguir movi 

mento. lima vEz que se estabeleça um movimento que satisfaça as condi 

ç6es de orbitação, o satlite permanecera em 6rbita atg que alguma fr 

ça atue s&bre Ele. A segunda lei dá a relação entre as frças e a mudan 

ça no estado de movimento do veTculo. A equação (1.1) e expressões dela 

derivadas são usadas na anãlise de trajet6rias propulsionadas. A tercei 

rã lei fornece o princTpio fundamental pelo qual os sistemas de propul 

são de foguetes operam. Uma massa (propelente) E ejetada com uma certa 

velocidade de dentro do veículo, sendo o produto da massa pela velocida 

de denominado momento. A reação (igual e oposta) E aplicada na estrutu 

rã do veículo, resultando em um certo momento dado ao veículo, o veículo 

exerce uma f6rça s6bre os gases, expõlindo-os, e Estes exercem uma rea 

ção igual e oposta ao mesmo tempo. Se i~u E a velocidade dos gases eje 

tados, em relação ao foguete, e Am a massa de gãs ejetado, numa razão 

constante, no tempo At então: «a 	 jLi) 
At 
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a razão de variação, no tempo, do momento-dos gases de exaustão. Pela 

2a. lei de Newton essa a f6rça exercida nos gases pelo foguete. Pela 

3a. lei a f6rça propulsora de reação &, então: 

- 

'E 
-u 

 At 
(1.2) 

o sinal menos aparece porque os gases são lançados no sentido 	oposto 

ao deslocamento do foguete 	e t tm sentidos opostos). 

Uma outra componente se adiciona 	f6rça propulsora, ou 

seja, aquela resultante da diferença de pressão existente entre os 	ga 

ses de exaustão e a presão ambiente, no plano de exaustão do expansor 

da câmara de combustão. A f6rça propulsora resultante pode ser escrita 

como 

VER = 	+ 	ambiente 	gases exaustão Ae
} tx (1.3) 

onde 

Ae = ârea do bocal no plano de exaustão 

= vetor unitário na direção do eixo longitudinal do 

vetculo. Verifica-se, levando em conta a conver 

são de energia dentro da câmara de combustão, que 

a f6rça propulsora atinge seu valor 6timo para 

gases exaustão 2  Pambiente 

ijt 	 àm 	-- 
ER6tjmo = (u .) u x  (1.4) 
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1.2.4 - LEI DA GRAVITAÇÃO UNIVERSAL 

O astr6nomo dinamarqus Tycho-Brache (1546-1609) dedicou 

a maior parte de sua vida profissional a execução de-medidas precisas 

das posições de estrlas e plantas. O fisico-matemãtico Johan Kepler 

(1571-1630), utilizando em parte os dados obtidos pelo primeiro,mostrou 

que os movimentos dos plantas podiam ser preditos atravs de leis co 

nhecidas como as leis de Kepler, descritas a seguir: 

a - A órbita de cada plan?ta 	uma elipse com o sol 	em 

um dos focos. 

b - A velocidade do planta varia de tal forma que a 1i 

nha que une o planta ao sol varre Sreas iguais em 

tempos iguais. 

c - Os cubos dos semi-eixos maiores das 6rbitas 	eltpti 

cas são proporcionais aos quadrados dos tempos 	que 

os p1a4tas levam para fazer uma revolução completa 

em t6rno do sol. 

Embora os movimentos gerais dos plantas em t5rno do sol 

ocorram em órbitas eUpticas, os movimentos da Terra e de diversos ou 

tros plantas em t6rno do sol podem ser razovelmente bem descritos por 

órbitas circulares, assim como o movimento da lua em t6rno da Terra. Va 

mos supor que o sol esteja rgidamente fixo no espaço. Supondo a 6rbita 

da Terra circular concluimos que,h5 alguma f6rça não balanceada (pela 

a. lei de Newton) que a obriga a fazer a curva modificando a direção 

da sua velocidade. 
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Essa f6rça, que conhecemos por f6rça centrTpeta, 	dada 

por 

= m- er 

4. 	 - 	 - 	V + 
(
*
F c  = mac), onde a aceleraçao centripeta a = 7_ e r  (1.6) 

€ deduzida atravs de uma simples consideração de variação de velocida 

de, m g a massa da Terra no caso, r o raio do ctrculo orbital. e 	o 

vetor unitãrio na direção radial. A expressão(L5) nada mais 	do que a 

aplicação da 2a. lei de Newton ao corpo de massa m em órbita circular 

sob a ação de uma aceleração radial 

Se o tempo que a Terra leva para perfazer urna órbita 

T a velocidade dela ser: 

V 
= 2r (espaço) 

 
T (tempo) 

(e 
t
= vetor uniúrio na direção tangencial à 6rbita) 

Raciocinando apenas com os m6dulos de vez que as 	dire 

ç6es estão bem definidas escrevemos: 

Fc = m 
47T 2r2  1 	41r 2mr 

T2 F = T2 
 

O raio r coincide com o senil-eixo maior da elipse degenerada em um ctr 

culo, no caso de 6rbita circular. Pela 3a. lei de Kepler, T 2  propor 

cional a r3 , o que pode ser representado pela expressão: 

T2  = k r3 	 (1.9) 
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A f6rça centrtpeta pode ser escrita como 

Fc = 4w2m - 
	 (1.10) 

sendo dste modo inversamente proporcional a r 2 . 

Se a constante de proporcionalidade k da 3a. lei de 	Ke 

pler deve ser a mesma para todos os plantas a f8rça F   deve ser propor 

cional à massa do corpo em 6rbita para que m se cancele na relação es 

tabelecida. Caso contrgrio, a relação entre o pertodo e o semi-eixo nBtr 

teria que envolver a massa do corpo celeste em 5rbita. Mas, se a massa 

de um dos-corpos está envolvida na f6rça de atração entre les parece 

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

volvida de modo similar. 

Ap6s um longo raciocinio bastante relacionado com os ar 

gumentos acima descritos, Newton prop6s a sua famosa lei da gravitação 

universal: 

"ENTRE DUAS PARTTCULAS QUAISQUER NO UNIVERSO EXISTE UMA FORÇA DE ATRA 

ÇO GRAVITACIONAL QUE r PROPORCIONAL AO PRODUTO DAS MASSAS DAS DUAS PAR 

TICULAS E INVERSAMENTE PROPORCIONAL AO QUADRADO DA DISTANCIA ENTRE ELAS': 

Essa f6rça que age ao longo da linha que liga as 	duas 

parttculas 9 dada por: 

Gm 1 m 	 - 

= 	

2 

r2 
 



com G = constante universal de gravitação cuja valor medido 

6,67 x 10 11  Newton x m2/kg 2 . 

Se tratamos da atração gravitacional entre corpos 	gran 

des cuja separação é muito grande em relação ãs suas dimens6es não 	hã 

necessidade de computar as forças entre cada parttcula de um corpo 	e 

do outro, e a expressão da lei 	se aplica diretamente com r = distância 

entre os centros de massa. 

Na realidade, os dois corpos se movimentam em t6rno do 

centro de massas do sistema, sob a ação da f6rça de atração entre éles. 

Porém, o rpoblema do movimento orbital relativo entre 2 corpos pode ser 

reduzido ao problema de um corpo cuja massa 9 a chamada massa reduzida 

do sistema denominada: 

- m1 m2  

- 

descrevendo uma trajet6ria em t6rno de um centro de atração situado na 

posição de um dos corpos. Como estamos considerando o caso de uma rbi 

ta que pode ser tomada como circular, escrevemos, por (1.5) e (1.11) 

E - 
	

v2 - m1m2 	
2 	

m - G 1m2  

c 	"T - m1 +m2  ' -  

e 

- 	v2 	 2irr 
G 	 r, mas v = - fll2 	 T 
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.. 	G(m1 +m2 ) = . 1!rtr T2 = 
	4*2 	

r3 
T2 - 	G(m1 +rn2 ) 

onde 
2 

K =4u 
	

éa constante da 3a. lei de Kepler. Vemos 
G(m 1 -*n2 ) 

que k depende efetivamente da massa dos dois corpos envolvidos mas, se 

um dëles tiver massa muito pequena em relação ao outro a soma das mas 

sas no denominador da expressão de k se reduz praticamente massa do 

corpo mais pesado. Isso ocorre no caso do sol e dos plantas (bem como 

no caso dos satélites artificiais da Terra) o que faz com que a constan 

te k seja aproximadamente a mesma para todos os plantas. Devemos lem 

brar, ainda, que estamos desprezando o efeito dos campos gravitacionais 

dos outros corpos celestes nas express6es deduzidas. A rigor deveriamos 

considerar o problema de vrios corpos interagindo. Por—em, na ariãlise 

que estamos efetuando tal refinamento não é necessrio. Os efeitos de 

outros campos gravitaëionais para 6rbitas especificas serão descritos, 

quando f6r o caso. 

Aplicaremos, a seguir os conceitos enunciados até 	aqui 

para a an1ise das trajet6rias seguidas pelos veiculos portadores de sa 

tlites até a entrada dles em Srbita e a orbitação pr3priamente dita. 

1.3 - TIPOS DE TRAJETORIAS 

O tipo de trajet6ria selecionada para qualquer veiculo 

depende da missão para a qual éle serã usado, e cada veiculo deve ser 

projetado sempre levando em conta a missão em vista. 
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As trajet6rias são usualmente selecionadas para uma mâxi 

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

ção de 2 ou mais dsses 4 parmetros Dste modo, o míssil balístico in 

tercontinental requer uma trajet6ria que assegure um alcance adequado, 

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

pouco importante. Por outro lado os veículos orbitais são projetados,em 

geral, na base de requisitos tanto de alta velocidade como de grande a! 

titude. Os tipos de trajet6rias que seriam adequados aos veículos espa 

ciais podem ser divididos nas seguintes categorias: 

a - Subida vertical 

b - Trajet6ria inclinada 

c - Trajet6ria de giro gravitacional 

Deve-se considerar que a trajet6ria de um 	determinado 

veículo pode consistir de uma combinação de dois ou mais dsses tipos. 

A performance do veículo dentro da atmosfera é limitada, em grande par 

te, por consideraç6es de carter aerodinâmico. Por exemplo o aquecimen 

to cin&ico imp6e limitaç6es tais que necessârio, mesmo para veículos 

destinados a colocar satlites em 5rbita a subir verticalmente (ou qua 

se verticalmente) atravs das camadas mais densas da atmosfera da Terr 

antes de efetuar. qualquer manobra. Ap6s cessada a propulsão de um veicu 

lo ou de um estãgio de um veTculo de mUltiplos est5gios, é gasto 

algum tempo em uma fase (ou fases) costeira (s), onde a energia 

cinética & sacrificada em benefício de energia potencial, antes do 

veículo atingir seu objetivo final. Essas fases costeiras 	ocor 

rem fora da porçâo significativa da atmosfera (aqui 	considerada 

existir at 	aproximadamente 80 Ji), e quando a separação de estágios 
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ocorre dentro da atmosfera comum ligar a motor do esúgio seguinte i 

mediatamente, para preservar a estabilidade do veículo. Num veículo tal 

como um portador de satlite, a fase costeira entre a queima do penal 

timo estgio e a ignição do esúgio final, ou de apogeu, pode durar v 

rios minutos. Durante o movimento atravs da atmosfera, um veículo pode 

encontrar gradientes de vento devido s chamadas correntes de jato. Em 

bora de aprecivel magnitude essas velocidades de vento afetam primSria 

mente a incidncia do veículo a e so de importãncia secundria para a 

performance do mesmo. 

I.3.a - Subida Vertical 

A subida vertical 	um m&õdo conveniente de livrar-se 

das camadas mais densas da atmosfera no menor tempo possível, minirnizan 

do assim os efeitos do aquecimento cintico. Permite tambm que,para um 

dado valor do empuxo, seja usado um pso rnximo para o veículo. 

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

pode ser expressa como a seguir, ignorando f6rças laterais: 

onde 

m3? = E - mg - A 

m = massa do veículo 

E = empuxo do motor 

A = arrasto aerodinâmico 

(1.12) 
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9 = aceleração do veTculo 

porm 

m = 	onde P = pso do veTculo (referido à superfl 
go 

cie) 

go = aceleração da gravidade na superfi 

de da Terra. 

A expressão anterior pode ser escrita como: 

ou 

(1.13) 

O empuxo jã foi descrito anteriormente, o arrasto aero 

dinâmico pode ser expresso como: 

A = 	pv2  .. 	C0S 	 (1.14) 

onde 

p = densidade atmosférica 

v = 	= velocidade 

CD = coeficiente de arrasto 

S = rea de refer?ncia (secção transversal efetiva) 

O arrasto 9 consequncia do movimento do veTculo dentro 

da atmosfera. A Srea de referncia s a Srea frontal ou a secção trans 

versal apresentada à trajet6ria. O coeficiente de arrasto depende da for 

ma do vetculo, da velocidade, da inc1inção do vetculo em relação à tra 
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jetria (ãngulo) e da altitude. Seu valor € obtido atrav€s de 	medidas 

em tneis de vento com o uso de modlos ou veículos em escala real. 	A 

inclinação do veículo em relação 	trajet6ria tambni chamado ângulo de 

incidncia, 	o ângulo formado pelo vetor velocidade e o eixo longitudi 

na] do veículo. 

O valor de CA  varia aproximadamente de 0,20 a 0,80 desde 

baixas velocidades subs6nicas atE velocidades supersnicas. A Fig. I.8a 

dS uma variação típica do coeficiente de arrasto com a altitude e a L8b 

com o ângulo de inclinação, em função do numero de Mach (nQ de Mach =re 

lação entre a velocidade do veículo e a velocidade local do som). As vã 

riaç6es das propriedades atmosféricas como pressão, densidade e veloci 

dade do som são bastante não lineares de modo que a solução da equação 

(I.13)s6 pode ser obtida por um câlculo etapa-por-etapa, de preferncia 

executado num computador digital. No entanto, pode-ser formular uma 2. 

quação que uma aproximação da expressão (1.13) e que pode ser resolvida 

analiticamente de modo simples. Considera-se para isso, o arrasto 	des 

prezível e o empuxo constante. Essas condiç6es são satisfeitas 	apenas 

no vãcuo. Desde que a maior parte do empuxo E dada pelo trmo 	u At 

&er equação 1.4) que 9 aproximadamente independente da altitude, o empti 

xo pode ser considerado constante. A inclusão do arrasto no câlculo da 

trajet6ria ocasiona um deçrscimo de 5 a 10% na performance, de modo 

que ao desprezã-lo fazemos urna superestimativa similar da performance 

do veículo. Se desprezarmos o arrasto e mantivermos o empuxo constante, 

a equação (1.13) se transforma para: 
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IFig.I.8a- Variaço típica do coeficiente de arrasto 

com o nrnero de Mach e a altitude. 

0. 

0. 

0- 

Inumero de Mach: 

Fig. I.Sb'- Variaç.o típica do coeficiente de arrasto 

com a inclinação do veículo (a) em rela 

ção a direção do voo. 
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(1.15) 

Podemos substituir P por P 0  - vt onde Po = p?so do veiculo no momento 

da ignição do motor, v a razão na qual o propelente 	consumido e t 

o tempo. A equação (1.15) se transforma para 

90 	E 	 (1.16) 
(P0  - ut) 

que pode ser integrada em re1aço ao tempo, fornecendo 6 incremento de 

velocidade t, como: 

E ___ = g 	vZn ( 	
° 	) -gt 	 (1.17) o 	 - vt 

o trmo 	uma medida da performance do propelente e do motor e 

nominado impulso especifico 1, com dimensão de segundos (Kg/(Kg/seg) os 

vaT6res do impulso especifico são normalmente maiores do que 200 seg, e 

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

ciais. 

Se a velocidade initial 9 zero ento A' = 	- 	fica 

de modo que (1.17) pode ser escrita como 

P 
= 1g 0  £n( ° ) - gt 

- vt o 

(1.18) 

A 4ntegraçio de (1.18) com re1aço ao tempo d a altitu 

de y, na forma: 

y = 1g 0  ((t - 	) £n (_ 	) + tJ - gt  
Po - vt 

Devido -s-simplificações introduzidas ao se escrever 	a 

expressão (1.16) as equações (1.18) e (1.19) representam resultados que 

excedem os va16res reais de 15 a 20%. A anlise anterior d a velocida 

de e a altitude em trmos do piso do veiculo e do tempo de queima do 
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motor, que não são sempre os melhores parimetros para projetos de vetcu 

los espaciais. Como uma primeira aproximação os psos da estrutura e do 

propelente de um determinado est&gio de um veiculo podem ser relaciona 

dos pela expressão: 

= PEQ+KPP 
	 (1.20) 

onde 

PE = piso da estrutura do esúgio em questão; 

E0 = peso combinado do motor, sistema de direção e 

quipamento de telemetria, adicionado do piso de 

quaisquer aletas, que possam ser incorporadas no 

desenho do veiculo; 

K = fator de pgso do tanque de propelente. Seu valor 

conhecido experimentalmente e normalmente varia 

entre 0.01 e 0.02; 

pp  = piso do propelente. 

Então 

onde 

Po = +p P 	c (1.21) 

PC = piso da carga til. Esse piso engloba todos os es 

tãgios acima do considerado. As necessidades de empuxo requeridas para 

um veiculo em subida vertical são ditadas primiriamente pela necessidale 

de assegurar um empuxo adequado para superar o piso do veTculo na par 

tida e fornecer a aceleração adequada. 

A equação do movimento na partida i: 
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P 

E - 
	 (1.22) 

COifi yo = aceleração na partida 

Então 

	Lo E - 	={ 	
+ P(l + K) + 	 (1.23) 

mas por definição, o tempo de queima 	tq = 	e o impulso espectfico 

\1' 

isto: 	 1 
PP = (1 	(IV - P0) - Eo - c 1 	(1.24) 

.1 
então: 

1 	.o 

q = v(l+K) 	
- (1v r.  P0) - PEO - 'c 	 (1.25) 

I. yo 	 J 
e a velocidade ;q,  no fim da queima do esúgio serã, pela equação (1.18). 

- 	i 	(K+1) (Iv - P) 	1 - 	íME_(Iv_Po)_PE0_Pj 
- 

Yq 	g0 	
[ K(h) -  P0) + (PEOtPC) 90 J 	v(l+K)Y0 	. 	J yo  

1 

(1:26) 

A altitude y  serã dada por: 

	

Eoc-fIv4n):gJ 	
(1v -P0) (l+K) Yq = 1g0 	

v(l+B) 	
E0+ PC 	+ K(Iv-P0 ) 

2 
(lu-Po) - p 
	- p 5kEoc 

2 	
v(1+K) 

(1.27) 
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1.3.b - Trajet6ria inclinada 

Durante a subida vertical o veTculo no adquire pratica 

mente nenhuma velocidade horizontal. No entanto o veTculo portador de 

um satlite precisa atingir uma alta componente horizontal de velocida 

de de valor pré-estabelecidõ. Isso pode ser conseguido fazendo com que 

o veT ulo gire no plano vertical durante a subida, ou entio seja lança 

do com uma dada inclinaçio na rampa. Cada um dos m&õdos discutido a 

seguir. 

1.3.b.1 -Razio de giro constanteF 

Devido a consideraç6es de carater aerodingmico 	usual 

mente impraticvel iniciar unia manobra de giro sem que o veTculo tenha 

ultrapassado as camadas mais densas da atmosfera. Se tal manobra fosse 

iniciada pr6xima ao solo o vetculo adquiriria uma velocidade tio alta 

nas camadas baixas da atmosfera que o aquecimento cin&ico resultante 

seria intolervel. 

Algm disso, a força aerodinmica lateral, agindo s6bre 

o veiculo e sendo proporcional i densidade, atingiria um nivel que po 

deria afetar de maneira crttica a estrutura. 

O vetculo, entio, g usualmente lançado tanto na vertical, 

como quase na vertical e mantido assim at9 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 veiculo executando uma manobra de razão 

de giro constante, que denominamos por Ô, e que esteja formando um 

gula (a + 4,) com a horizontal local sendo: ip = ângulo entre o caminho 

de v6o e a horizontal local e a = ângulo entre o eixo do veiculo e o 

caminho de vao. As f6rças que atuam na veiculo estão ilustradas na FigS 

ande o empuxa t foi orientado  segundo um ângulo a com o eixo do vei 

culo para manter a razão de giro desejada. As equaç6es resultantes 	do 

movimento nas direç6es horizontal e vertical são, respectivamente, 

9= E sen (4,+a) + S cos (ali)) - A sen (a+p) - 
90 

P 
- 	g 	 (1.28) 

e: 

= E cos_ (ip+a+ct) + S sen (a-si)) - A cos (a-s-4,) 	(1.29) 

ande: 
dC 

S = 	._! aqA 	 (1.30) 

e: 

A = q CA AR 

onde: 

q = 	(i2  + 	
) = 4 	.(1.31) 

O torque em t6rno do centro de gravidade (C.G.) do vetcu 

loI, onde I o momento de inércia do veiculo em relação ao eixo 

de pitch (ver pgina 59 para definição da eixo de pitch), passando pelo 

centro de gravidade. Mas, se constante o torque r&u1tante zero 

(o = O), de modo que: 
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Fig. 1.9 - F6rças atuando nô vetculo 

que sobe atrav€s - da atmosfera. - 
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E 11  sen a - S 12 = I 	 = o 	 (1.32) 

A inclinação da curva da f6rça normal, -, 	uma 	fun  
dCs 

ção da geometria do veiculo e do numero de Mach, e pode ser determinada, 

junto com a disúncia 12  entre o centro de pressão e o centro de gra 

vidade conforme descrito, por exemplo em: JE. Phythian and R.L.Dommet; 

"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 sequncia). Devido ã cur 

vatura da Terra, a horizontal local ao longo do caminho de v5o não vai 

coincidir com a horizontal no ponto de lançamento, exceto no caso tri 

vial do momento da partida. O ingulo entre o caminho de vo e a horizon 

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

X 

dx 
R + y 

o 

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

minada da relação: 

sena xsen(a+4') - 	cos(a+ip) 	 (L34) =  
/2 + 2' 

Não existe solução analTtica para o conjunto de equações 

(1.28) a (1.34), que podem ser resolvidas, no entanto, por um processo 

passo-a-passo. 	 - 
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Para o i4simo passo, obtm-se primeiras aproximações Pa 

rã e 9 substituindo o valor de a obtido no passo (1 - 1) nas equa 

ç6es (1.28), (1.29) e (1.30). £sses vaiBres são então inseridos no lado 

direito da equação (1.34), para dar uma melhor aproximação para a. £ n 

cessrio repetir o procedimento atg que a precisão necesúria seja atin 

gida, embora a convergncia seja normalmente rpida se o intervalo con 

siderado no passo não f6r excessivo. 

1.3.2. TRAJETÔRIA DE INCLINAÇ ÃO CONSTANTE: 

Um caso mais susceptivel ao tratamento analTtico 9 aqu 

le em que o veTculo mantgrn um Sngulo constante com a horizontal 	(Ter 

raplana). tsse tipo de trajet6ria 	importante uma vez que 	usado dii 

rante a fase de separação de dois estágios de um veTculo de vãrios es 

tágios. Alm disso, a trajet6ria de inclinação constante em relação 

horizontal frequentemente constitui parte do caminho inicial de v6o de 

veTculos que não são lançados verticalmente, tais como, por 	exemplo, 

misseis balisticos terra-ar. 

As equações de movimento dsse tipo de trajet6ria são se 

melhantes ãs dadas por (1.28) e (1.29) exceto que a = 0 aplicando-se tan 

bm, (1.30), (1.31), (1.33) e (1.34). 

Admitindo-se quea terra seja plana e desprezando as for 

ças aerodinãmicas, as equações se reduzem a!: 
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L y = Esen(ct+*)-j2. 	 (I.3) 

90 	 o 

e 

90 
	 = E cos (a+ip) 
	

(1.36) 

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

de velocidade so dadas por: 

= 1g0  sen (rfa) £n Po°t - gt 

P 

= 190 cos 	 (1.3 
o 

e os deslocamentos, por: 

y = 19 0  sen (4t+a) {(t - 
	

£n (pP0t)  + t- 9t 
	

(.39) 

e  

X = 190 cos 	{(t - °) £n 	+ 
vi 

O ângulo de incidncia a, nste tipo de trajetria 9 flor 

malmente pequeno compaí-ado com p, e assim a pode ser desprezado em estu 

dos iniciais de projeto. Como no caso do vetculo subindo verticalmente, 

as equações (37) e (40) tendem a dar resultados otimistas que são da or 

dem de 10 a 20% maiores do que os valres reais. 
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3.3 - TRAJETRIAS DE GIRO GRAVITACIONAL 

Para atingir o máximo alcance com um dado mTssil baltsti 

co, é necessário controlar a direção do empuxo de modo que le fique em 

um dado ângulo com o caminho de v6o do veTculo. Embora asse tipo de tra 

jet6ria seja satisfat6rio para um veiculo se deslocando no vácuo, não 

adequado para a subida pela atmosfera por causa dos grandes ângulos de 

incidEncia que ocorrem durante o v6o. Em tais circunstâncias a trajet 

ria de giro gravitacional g empregada, e tem a vantagem de ser possTl 

obter um alcance pr6ximo do máximo sem incorrer nos altos ângulos de in 

cidáncia da trajet6ria discutida no inTcio dste item. A trajet6ria de 

giro gravitational g, de fato, substancialmente uma trajet6ria de mci 

dncia nula, uma vez que o vetor empuxo mantido paralelo ao vetor ve 

locidade ao longo de todo o caminho de v6o. Assume-se que o veiculo ad 

quiriu alguma velocidade não-vertical v. As equaç6es do movimento que 

governam a trajet6ria do veiculo num campo gravitacional constante são: 

1 	dv - E - A 	cos 	 (1.4) 

tangencial à trajet6ria, e 

La. sen 	 (1.42) 
g0  dt 

normal à trajet6ria, onde 	o ângulo entre o eixo do empuxo e a verti 

cal. Essas equaç6es diferenciais são não lineares e, para o caso geral 

em que E - A varia com o tempo, não há solução analttica possivel. 
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Pode-se obter uma solução para o caso restrito em 	que 

E - A 	mantido constante. Se o intervalo de tempo mantido conven 

cionalmente curto, uma integração pàsso a passo 9,possIvel usando a so 

lução analitica s6bre cada intervalo. 

Fazemos E - A = n Ç.43) num pequeno incremento do caminho 

de v6o, e 

5 = tan (..) 
	

(1.44),  

(veja: W.T.Thomson, Introduction to Space T)ynarnics, Wiley, New Vork 

(1961)). Teremos, então: 

- 	

- 

cos • - 1  
1 + 

que, diferenciada com relação ao tempo d: 

dS - 	1 	d$ 

- 2 cos24) dt 

Substituindo êsses resultados nas equaç6es (1.41) e(I.42) 

obtemos: 
--  

1- .! = n - 1 - 5 2 
	

(1.45) 
dt 	i+s 2  

e 

a = 	 - 
go  dt 	 -- 

Eliminando t entre (1.45) e(I.46) e integrando, obtemos 

v = c 5n-1 (1 + 2) 	 (1.4 
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onde C uma constante de integração e que obtida a partir das condi 

ç6es iniciais, ou seja: 

v 

C =-1 
	 1(1.48) 

S 	(1 +S) 

onde o indice zero refere-se s condiç6es iniciais. 

Em geral os va16res de v, 	e S, sem indice referem-se a 

condiç6es no fim do intervalo de tempo considerado. 

Substituindo (1.47) em (I.46)e integrando d5: 

rS 

At = 2- 
go 

o 
ou seja 	

r 
cI 	n-1 	l 	S' 	ri-li 

At = 	

iS 	
(-..+.-) - S 	-T;T) 	(1.49) 

90  

Para trajet6rias que no a de giro gravitacional, o tem 

p0 iusuaimente tomado como a variffvel independente,para as trajet6ri 

de giro gravitacional,? necessgrio que se torne a varivel independen 

te. A diferença entre os va16res escolhidos como condiç6es finais para 

passos consecutivos, depende da precisão requerida. Os valares de S e 

a primeira aproximaço para n são obtidas substituindo as condições mi 

ciais nas equações (1.43) e (1.44). C é encontrado pela substituição dos 

va16res S e n obtidos acima em (1.48). A velocidade, v, no fim do passo 

encontrado de (1.47), e o incremento de tempo, At, € obtido de (1.49). 

Admitindo-se que a terra seja-plana, as mudanças em altitude. -.e alcance, 

obtidas durante cada passo, isto e, durante o pertodo At, são: 
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Ay = .- (v0 cos$0  + v cos fl At 	(1.50) 

Ax = - (v0sen 0  + v sen •) At 	(1.51) 

respectivamente. Ap6s uma primeira aproximação para o incremento em tempo 

para o passo, quando então as condições finais de E, A, e P foram obtidas 

possivel, usando um valor idio de E - A para o passo, obter uma segun 

da aproximação para n. Uma segunda aproximação para At pode ser obtida se 

guindo-se um procedimento similar ao descrito acima. 

Exemplo: 	Para ilustrar os vgrios tipos de trajet6rias discutidos nos 

Ttens anteriores, o exemplo seguinte foi calculado usando as equaç6es esta 

belecidas. 

Um veTculo de um s6 estgio 	considerado como possuindo um 

pso,no momento da partida,de 20.000lb e um empuxo de 25.0001b ao ntvel 

do mar. O impulso especTfico 245 seg no vãcuo e o pso total do propelen 

te 	16.000 ib. Requer-se que o veiculo suba verticalmente durante os pri. 

meiros 40 seg, a seguir execute um giro de razão constante e igual a 0,7 

graus/segundo durante os 25 minutos seguintes, e finalmente execute um gi 

ro gravitacional at9 o fim da queima do propelente. 

/ 	Admitindo-se um valor constante de 	de 18 ps 2  para simpli 

ficar os c1culos, a velocidade no final da queima atinge o valor de 67tÕ 

ps/seg,.: 157 seg após a partida. Verifica-se que a altitude no final da 

queima 	153.000 ps. As variaç6es da velocidade, altitude, aceleração,al 

cance, arrasto e pressão dinãmica, são ilustradas nas 	Figs. 1.11, 1.12 

e 1.13. 
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IA - MOVIMENTO ORBITAL 

A aplicação das leis de Kepler ao movimento planeúrio se 

rã discutida mâis detalhadamente aqui. Em relação 	primeira lei de Ip1er 

necessffrio entender,  em primeiro lugar, as propriedades geomtricas da 

elipse. 

Uma elipse o lugar geom&rico dos pontos 'tais que a so 

rua das dist&ncias a dois pontos fixos chamados focos seja uma constante. 

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

e: 	 r = a(]-e2) 	 (1.52) 
l+e coso 

com 	 r = distãncia radial 

a = semi-eixo maior 

e = excentricidade 

e = Sngulo de posição 

A excentricidade descreve o quanto a elipse se diferencia 

de um circulo e 9 definida como 

e = 	com c = semi-distãncia focal 	 (1.53) 

A fig.I.13 mostra uma elipse e a notação pr6pria que 	des 

creve as suas propriedades geomtricas. 

Um circulo uma elipse com e=O, enquanto um retâ 	uma 

elipse com e=l,O. 

A elipse na fig.-I.14 representa a órbita de um 	satgiite, 

com a 2a. lei de Kepler ilustrada pelas 2 ãreas hachuradas mostradas. Es 

sas ãreas são iguais, baseadas no mesmo tempo necessãrio para percorrer 

os arcos. 

Nota-se que o arco ÃB maior que o arco CD. 

Desde que os tempos para percor6-los são iguais, a velo 

cidade linear do satlite serã a maior possivel quando êle estiver 	no 
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Semi-distância foal 
c 

Foco 1i 	 7 	flyFoco 

/ Lotra 

S rn eixo menor b 
! 

 
4R 

SeWI -ei xi 
maior a 

Fig. 1.13 - Elipse planetria tTpica com as seguintes 

propriedades geomtri cas: 

Semi-eixo maior a como se nota no diagrama. 

Semi-eixo menor b = a 4T e2 

Semi-distância focal c = V'Ç 	b2: 

Distância radial r = j 

Semi-lactus rectum 1 = a(l - e2 ). 

Excentricidade e = cia. 

Afelio ou apogeu ra=  a + c = a(l + e). 

Perielio ou perigeu r = a - c = a(l - e). 

Angulo de posição e, como se nota no diagrama. 
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1 Foco livre 	Focol/1 

Fig. 1.14: - Coordenadas elTpticas e elementos dimensionais. 

As duas reas sombreadas demonstram que a velo 

cidade linear do sat€lite est variando constan 

tenente ao longo do curso elíptico. Esta varia 

ção da velocidade e mudança contínua na direço 

do Sngulo e so as diferenças mais importantes 

entre 6rbita circular e a elíptica. 
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ponto da sua trajetria mais próximo da Terra. Introduzindo-se um 39 cor 

po no sistema aparecer uma atração que afetar o movimento orbital e re 

quere,4 uma modificação das leis de Kepler. Tais efeitos são descritos 

como perturbaç6es e devem ser levados em conta em ciculos precisos de 

frbitas. A lei das reas iguais é especialmente útil na determinação de 

um hi'starico do tempo e posição correspondente de satélites. 

:1.4.1 - CaracterTsticas de órbita circular 

Admitindo-se que o satélite esteja, inicialniente,restritô 

a uma frbita quase circular no campo grabitacional terrestre (o que é o 

caso dos satélites meteoro16gicos), pode ser demonstrado que as caracte 

rTsticas gerais do movimento orbital do satélite são função da ace1eraà 

da gravidade na superficie da Terra, do raio da Terra e da altitude da 

órbita. 

Para uma Erbita circular, a velocidade do satélite é deter  

minada igualando-se a fErça centrifuga F   do vetculo à f6rça gravitacio 

na] F  exercida pela massa da Terra na massa do veiculo. 

A f6rça ficticia de oposição F, de um veTculo, dirigida 

ao longo do raio vetor no sentido oposto ao da Terra é expressa como: 

Fc  = mar  onde ar = aceleração radial 	(1.54) 

Essa aceleração é relacionada com a velocidade angular e 

o raio por: 

(1.55) 	ar = w 2  r = w2 (R0+h), onde w = velocidade angular 	(radia 

nos/seg.). A equação inicial da f6rça pode ser reescrita como: 

Fc= 
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De Fc=Fg  vem: 	
R02 

2m(R0+h) = mg = m90 (R0+h)2 

que se reduz a 
2 G0R02 - 	GM 
= (R0+h) 3  - (R0+h) 3  

(De fato, se um corpo de massa rn est5 na superftcie da Terra, portanto ã 

distincia R0  do seu centro, podemos escrever, pela lei da gravitação u 

niversai 

= GMm - 
Fexercida pela Terra 	- m90  

s6bre o corpo na su 
perfTcie:(R0 ) 	- 

• 	GM 
•0= — 	(1) 

Se o corpo 	colocado a uma altura h s&bre a superfTcie da Terra,portan 

to a uma distincia R 0+h do seu centro podemos escrever 

Fexercida pela Terra = 	GMm 
s6bre o corpo na ai 	(R 0+h)2 = mg 
tura h:(R0+h) 	- 

-- 	___ (2) 
g (R0+h)2  

De (1) e (2) vem: g= g0 (R0+h)2) 

A relação entre a velocidade angular 	a 	velocidade li 

near de um ponto : 

v 	v 	onde v= velocidade linear 	(1.56) 
=   
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Então para a velocidade em órbita _circular obtemos: 

V1 	
= RQ.VT' = \j';;-' 
	

(1.57) 

Utilizando esta equação vemos que a velocidade do sat&li 

te (órbita circular) decresce de aproximadamente 8 km/seg na superftcie 

da Terra para zero no infinito.(na superftcie h=O, e no infinito h-*-c) 

A velocidade e acelerações que existem no satélite 	em 

qualquer instante devido ao campo gravitacional e ao movimento centrTfu 

go ficticio so mostrados naFig.I.15.0 perTodo orbital pode também ser 

descrito em trmos da velocidade circular. 

21T (R +h) 	UO+ 
Tc= 	 = 21T 	 (3a. lei de Kepler) (1.58) 

De fato, o pertodo & igual 	circunferncia dividida pe 

lã velocidade.A Fig.I.16 mostra as curvas de velocidade e perTodo para 5v' 

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

das a partir do centro da Terra ou seja: R 0+h). 

1.4.2 - Relaç6es Terra-Satlite 

Um conhecimento da relação de posição entre a Terra e o 

satélite, no tempo, é necessrio para rastreio e previsão de 	passagem, 

funções de comando, cobertura da superfTcie e muitas outras 	necessida 

des para determinadas misse: 

Para um melhor entendimento d5sse problema, 5 necessrio 

determinar os elementos orbitais que servir&o para definir a Srbita e a 
c. 
	 .f&do satélite nela. 
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-componente normal 
• da velocidade 

velocidade na 
trajetria 

-/1 jR. 

Fig. 1.15- Velocidade do sat6lite e ace1eraço radial, 

Por unidade de massa.A aceleração radial 

da gravidade 	diretamente igual e oposta 

aceleração radial do movimento centrTfugo 

o 
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n 

Os elementos da órbita de uni satélite são uni conjunto de 

seis constantes independentes que especificam a orientação da 6rbita no 

espaço e suas caracterTsticas dimensionais. As caractertsticas dimensio 

nais são: semieixo maior (a), excentricidade (e) e o ângulo de direção 

(e).Para 6rbitasgeocêntricas,a Fig.I.17 ilustra os 3 elementos de orjen 

tação:l)ts e = n6s descendente e ascendente respectivamente. A linha 

nodal, conforme g mostrada, é a linha de intersecção do plano da 6rbita 

do satélite com o plano do Equador . A longitude do n& é medida no pla 

no do equador a partir de uma direção fixa de refer&ncia (equin6cio ver 

na]) até o n6 ascendente. 

i = inclinação do plano orbital com respeito ao plano de 
referencia (plano do Equador) 

w: argumento do perigeu (ângulo de posição doperigeu 
medido a partir do raio vetor do no ascendente) 

1:4.3 - Efeito do Ponto de Lançamento na Inclinação Orbital 

O elemento de orientação orbital i (inclinação orbital) 

pode ser determinado das condições de lançamento, dmitin-se que, es 

teja a Terra parada, por 

cos 1 = cos y sen A 	 (1.59) 

onde 	 Y = latitude do ponto de injeção em órbita 

A = azimute de injeção em 6rbita 

A posição orbital do satélite com respeito a pontos de 

refer&ncia na Terra é estabelecido por vãrios meios tais como: observa 

ção 6tica, rastreio por rgdio, etc. As mgximas latitudes atingidas 	Pe 

lo satélite são iguais à inclinação orbital. AF19.I.16.B,moSt!a o traço 
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Fig.L16.8 - Traço do satélite na Terra numíprojeço MercatõiõiiF 

unia inc1inaço orbital de 340 . A diferença de longitu 

de atribuida ao movimento da Terra dentro da órbita 

mostrada em passagens sucessivas. - 	- 	- 
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da 5rbita do satélite na Terra, usando urna Projeçio Mercator. 	a  

Para traçar asse caminho, os movimentos que afetam a po 

siço devem ser considerados. A diferença de longitude entre 	cruzamen 

tos sucessivos num dado paralelo de latitude é fãdi]mente determinada 

pelo período do satélite e pelo fato de que a Terra dS uma volta comple 

ta (360 0 ) em 24 hrs., ou seja 15 °/hr. 

— Perturbações da rbita 

Um conhecimento das f&rças perturbadoras  que tendem 	a 

causar um dist&rbiorra&rbita eliptica (ou circular:) i1m1is; g necesú 

rio pois essas f&rças afetarão a 6rbita do satélite, com o passar do 

tempo. Essas perturbações podem ser decorrentes de f6rças aerodinâmicas, 

pressão de radiaço,f6rças de propulsão, f&rças eletromagnéticas e o ex 

cesso de massa da Terra na regid equatorial. 

As perturbações podem ser relacionadas aquelas 	partes 

das acelerações de uni objeto que no derivam de um campo de forças cen 

trais simples variando inversamente com o quadrado da distancia. 

Regressão dos n6s - 

Um dos efeitos bem conhecidos produzidos na órbita de um 

satélite pelas perturbações do excesso de massa da Terra na região do E 

quadorichamado regressão dos nõs. A Fig.I.18 mostra umsatêlite semoven 

do na direço oeste-este. Nas sucessivas passagens pelo Equador éle o 

cruzarg um pouco mais para oeste, em relação ao cruzamento anterior. Es 

ta regressão g  adicional a qualquer movimento aparente para oeste devi 

do rotação para este da Terra, dentro da Grbita. Êste fen6meno pode 

ser explicado conforme é mostrado na Fig.L19. 
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k Eixo da Terra 

Lancamento-  

VTermiriF47  

Fig. 1.18- Passagens sucessivas mostram o satélite 

- 	atravessando o equador, ligeiramente 

mais afastado para oeste doqiea traves 

sia anterior. 

Fig.I.19- 	Admite-se uma ace1eraço - instantinea 
- quando o satélite atravessa o equador 

com a aceleração compensadora do ex 

cesso de massa da Terra na regio ! 
quatorial ,deviando-se o satélite para 

o curso mais esquerda. - 
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Se não houvesse perturbação o satlite prosseguiria aóbi 

go do caminho inicial (1). Com a perturbação, representada por uma ace 

leração instantânea agindo no satélite conforme êle se aproxima do Equa 

dor, âie cruza o Equador em 2 e prossegue para um ponto E 2  ap6s o Equa 

dor. 

HS uma aceleração compensadora (aqui simplificada) provo 

cada pelo excesso de massa qiJe desviã o satlite para o caminho (2) que 

corta o Equador em 2 3 .0 efeito das perturbaçes fazer o nó regredir de 

para 

F6rmulas para estimar a quantidade de regressão que ocor 

re na unidade de tempo foram estabelecidas baseadas na forma achatada 

da Terra. 

Para órbitas elfpticas: 

k cosi 

- 	a7'2(l_e2)2 	
(1.69) 

onde 	 à 2 = razão de regressão, radianos/sec 

K = cte baseada na forma achatada da Terra 

(k= J R03  g0  e J=0,001636) 

Para &rbita circular esta equação se reduz a: 

AÇ1= k cosi 

(R0+ h ) 7/2 

Outra forma Gtil desta equação é dada em unidades de 

graus por dia 
RO 712  

AR= -lo 
	

cosi 	
que, para órbita circular se re 

(l_e 2 ) 	 - 

duz a: 
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R 	7/2 

= -10 ( 	) 	cosi (graus/dia) 
o 

A Fig. 1.20 mostra, para vrios perTodos orbitais,(6rbitas 

aproximadamente circulares) o valor da regressão, em função da inclina 

ção orbital 1. 

5.2 - Rotação da linha do eixo maior: 

Outra perturbação da órbita ideal i a rotação do 	eixo 

maior (perigeu e apogeu) que se adiciona à complexidade em predizer 	a 

posição futura de um satélite. Êste efeito i devido também ao 	excesso 

de massa na região equatorial da Terra, que acelera o satélite  medida 

que êle se aproxima do Equador na direção do perigeu e faz com que ile 

dê um 'salto", chegando no perigeu um pequeno intervalo depois. 

	

A Fig. I.?l ilustra essa perturbação. A f6rmula para 	esti 

mar a rotação no intervalo de tempo i: 

k(2-5/2 sen 2i) 

a7h12(l_e2)2 	
rad/sec 	 (1.61) 

A Fig. 1.22 dão tempo necessãria (em dias!) para que o e 

xo maior dE uma volta, em função da inclinação orbital i, para um valor 

do perigeu de 250 milhas náuticas e frbitas de 2 excentricidades dife 

rentes. Vi-se que, para a inclinação de 63 °26' a rotação & nula (o tem 

p0 para uma rotação E infinito:). 

Existem outras perturbações da Erbita, devido ao sol e à 

lua. Estudos tini mostrado que mudanças na excentricidade de uma &rbita 

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

tEnte tendo um perTodo de 2 Hr., em irbita circular, sob a 	influEncia 
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Fig.I.20 - A razão AR na qual o plano orbital do sat1ite preces 

-  siona para oeste. Os números nas curvas dão o período 

orbital em minutos. (As curvas são para 6rbitas quase 

circulares. Se a excentricidade ! diferir muito de 

zero, M2 deve ser multiplicado por (1 - e 2 ) 2 : assim, 

se e = 0,1, A2 deve ser multiplicado por 1,02).Quando 
a inciinaçffo i 	maior do que 900, isto ë, o satli 

te vai de este para oeste, 	M2 tem o valor numrico 

apropriado para unia inclinação de 180°-i. 
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Fig. 1.21 - Rotaçk das linhas dos Spices. 

Este efeito de perturbação nos 

tra a rotação do eixo maiorn 

1 forme indicado, ocupando suces 

sivarnente as posições A 
1  P  1, 

 

A 2  P  2 
 e A3P3. 
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Fig. 1.22 - Tempo requirido para o eixo maior girar de 3600. 

Notar que a 63 0  W a rotação fica nula. 



da lua, ter sua 6rbita mudada para uma elipse de excentricidade e=0,004 

num perTodo de 4,435 anos. 

O efeito do sol é muito menor. 

1.5.3 - Limitação do tempo de vida do sat&lite devido ao arrasto 

Até aqui o efeito do arrasto aerodinãmico foi considerado 

apenas em relação - - - 	com a trajet6ria de subida. As f&rças aerodin 

micas em altitudes elevadas (s6bre a troposfera-do njvel do mar até uns 

18 km) não eram bem conhecidas antes do uso de foguetes de sondagem e sa 

tglites. A sua intensidade e seu efeito eram, então, subestimados. Verifi 

cou-se que a pressão aerodinâmica decresce com a altitude mas nunca fica 

nula, te&ricamente. Tem havido estudos extensos da composição da alta at 

mosfera. O uso de satélites artificiais da Terra permite uma medida dire 

ta das caracterTsticas atmosféricas assim bem como das caracterTsticas ae 

rodinãmicas do fluxo de moléculas livres. Curvas que dão a densidade como 

função de altitude, baseadas no rastreio de satélites em 6rbitas terres 

tres, tm sido determinadas. 

Essas observações levaram a uma revisão das estimativas de 

que se dispunha da densidade da atmosfera superior e indicaram que as 51 

timas densidades observadas são maiores do que as fornecidas pelos dados 

atmosféricos de 1956 do Comando de Pesquisa e Desenvolvimento Areo(ARDC), 

por um fator de aproximadamente 40 a uma altitude de 248 milhas terres 

tres L60=i milha -  ti'rre)., 

Um metodo proposto para prever o tempo de vida de 	satgli 

tes estabelece tempo de vida para 6rbitas elTpticas 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 são mostradas na Fig.I.23para um satélite 

com uma função de arrasto B de 1.0 pé 2/slug (o slug é a unidade de 

massa quando a f6rça é dada em libras e a aceleração em pés/sec 2 ).A fun 

ção de arrasto é definida por B= CAS 

com 	 CA= 2,0 (coeficiente de arrasto difuso para a esfera) 

S= área de referência projetada do satélite (em pés 2 ) 

m= massa (em slugs) 

Para obter o tempo de vida de arrasto para um satélite 

cuja função de arrasto difere de 1 pé 2/slug basta dividir o tempo de vi 

da encontrado através da Fig.I.23  pela função de arrasto obtida pela e 

quação dada. 

Por exemplo, um satélite de forma esférica com diâmetro 

de 4pés e um pêso de 1000 lb teria uma função de arrasto de 0,405, se 

tomssemos =2,0 para uma esfera. 

Com um perigeu de 150 milhas terrestres e uma excentrici 

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

Para satélites em érbitas muito pr&ximas da superfície:, 

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

da orbital para períodos muito curtos. 

Alguns dos primeiros satélites tiveram temposde vida bem 

curtos, da ordem de poucas semanas. Para aumentar o tempo de vida dos 

satélites sem aumentar a altitude orbital,um incremento de velocidadech 

ve ser-lhe fornecido para contrabalançar a deceleraço devida ao arras 

to. A deceleração que o veículo sofre decresce com a altitude, conforme 
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mostra a Fig. 1.22 e & proporcional 5 funç5o de arrasto B.A velocidade 

que deve ser adicionada à do satélite para manter o seu tempo de vida & 

igual à essa deceleração vgzes o tempo de vida requerido (lembrar que 

V= a xt). 

Um dos aspectos interessantes d&ste problema & que os iri 

crementos de velocidade deveriam ser adicionados exatamente à medida em 

que ocorresse a fffiacebraçio devido ao arrasto. Em caso contririo a &rbi 

ta sairia da altitude operacional desejada. Estes são alguns dos proble 

mas associados com a aerodinâmica da atmosfera superior. Com  melhorias 

no rastreamento de satélites e previsão de órbitas e com um melhor co 

nhecimento obtido das experincias científicas reais o modlo da alta 

atmosfera deverà se aproximar da mesma precisão dos mod&los correntes. de 

baixa altitude. 

Perturbaç6es em 6rbitas de 24 horas (geosíncronas) 

As perturbaç6es num satélite geosíncrono (T=24 hr)sào de 

particular inter&sse, desde que & necessàrio manter &ste satélite numa 

posição fixa s&bre um ponto no Equador. A órbita de 24 hr & livre do ar 

rasto atmosférico associado aos satélites de órbitas de baixa altitude. 

Devido 5 sua 6rbita equatorial e altitude elevada, no en 

tanto, Isse satélite & muito mais susceptível ao efeito da ação de ou 

tros corpos do que os satélites de baixa altitude. 

A pressão de radiação do sol tem um efeito 	desprezível 

em relação ãs f5rças de atração gravitacional solar e lunar. O 	efeito 

do campo gravitacional lunar num satélite de 24 hr é muitas v&zes maior 

do que a do campo solar. 

Os efeitos combinados d&sses campos podem resultar numa 
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mudança mxima na inclinação do plano orbital de um pouco mais de 1 0/ano 

(dependendo, portanto, no total, do período especTfico de tempo que inte 

re s s a) 

Essa variação & peridica durante vários anos. De maior 

influência i a chamada tri- axiiTidide da Terra. Esta perturbação 5 cau 

sada pelo ftoae que a secção transversal da Terra, no plano equatorial 5 

elipsoidal ao invés de circular, sendo a diferença entre o eixo maior e 

o menor aproximadamente de 600 pés. Existem duas posições estiveis para 

uma 6rbita de 24 hr, s&bre o eixo menor da elTpse equatorial ,situados a 

aproximadamente llO °W e a 700E de longitude. 

Qualquer outra posição produz uma pequena aceleração tan 

gencial que faz com que o satélite tenha uma oscilação (desvio da sua 

posição longitudinal desejada) de grande amplitude e perTodo muito lon 

go. A correço de velocidade requerida depende da posição longitudinal 

do satélite e do desvio permitido, em relação estação de referência. 

Para um satélite estacionado a 34 °W sâbre o Atlântico com um desvio per 

mitido de ± 10, uma correção de 2 p5s/sec deve ser feita, c5rca de 2 Vê 

zes por mês. 
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1.6 - COBERTURA DE SUPERFÍCIE A PARTIR DO SATELITE 

A quantidade de superficie a ser coberta uma caracterts 

tica importante no projeto de satlites que se destinam a observação da 

Terra. A superficie vista do satlite depende, num dado instante, da a! 

titude orbital, do ângulo de inclinação e do ingulo de observação do ! 

quipamento de bordo. A Fig.1.25 da um esquema utilizado para estudo da co 

bertura de superficie. 

A distãncia cl, desde a vertical do satlite na Terra at 

o ponto extremo da superfTcie coberta pelo equipamento de bordo (e, por 

tanto, subentendida pelo ângulo Wt)  poderã ser medida, no caso de obser 

vação por equipamento cujo eixo se encontre na vertical do satlite em 

relação à Terra e com visão de simetria axial, tanto ao longo do 	traço 

da 6rbita na Terra como na perpendicular a le, ou outra direção 	qual 

quer. De fato, ngsse caso, a superfície coberta 9 uma calota esférica cu 

jo eixo coincide com a vertical do satlite à Terra e, portanto, com o 

eixo do equipamento de observação. Esú implTcito que a observação se faz 

de modo Iuinstantneote  ou seja, o satlite permanece pràticamente parado 

durante a mesma. Poderã, alternativamente, ocorrer um modo de operação 

que pode ser reduzido a sse caso (ver rei'. 7 e 8). Dste modo a, obser 

vação se faz dentro de um cone, conforme mostra a Fig.126. 
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Qualquer outro formatoo que tenha a superficie observada, 

estar compreendido dentro da calota referida e suas diniens6es pode 

ro ser relacionadas fkilmente com d (desde que seja uma figura geo 

métrica simples, como ocorre-em geral). 

Para ai Fig.25 valem as relaç6es: 

R+h 
sen 8 

= O 	
sen Wc 	 daqui sai 

calcula-se d por 
	

(em milhas nãuti 
cas) 

A ia. relaç5o 	a lei dos senos, a 2a. sai do fato da soma 

dos ngu1os internos de um tringulo ser 1800.  Para a 3a., observamos 

que, se o 5ngulo 4c = 3600 isso corresponderia a d = 2irR 0 , então pa 

ra qualquer 	c 
 vem: d 	27rRo X $c = 

	c x 60 
360  

Uma f6rmula que dS 2d aproximadamente : 

2d = 120 [180- Wc - arc sen (1 - 
	h 	

senWc 
3.437,35 

62) 
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aqui temos 2d diretamente em função da altura do satlite (h) e 	do 

ângulo de visão (Wc ), de modo aproximado. A Fig. 27 nos dã grâficamente 

a solução dessa equação para diversas alturas e vários ãngulos de visão. 

Note-se que há um limite dado pelo horizonte visto do sa 

tlite. De fato, acima de um certo ngulo em que o cone de visão tangen 

cia a Terra o adicional observado espaço. Usando a distância 2d (ou 

o seu equivalente no caso de outra superfície de. observação contida na 

calota) 1 possível determinar a cobertura no Equador, ou qualquer outra 

latitude, no período de um dia. Quando uma 6rbita polar usada a por 

centagem de cobertura no Equador durante uma dia de operação 9 aproxima 

damente dada pela relação entre 2d e a distancia total entre passagens 

sucessivas. Para latitudes diferentes da do Equador, a porentagem deco 

bertuy dada pela cobertura equatorial dividida pelo cosseno da lãff 

tude. A distância total entre passagens sucessivas uma função do pe 

rodo do satálite ou pode ser relacionada com o n9 de revoluç6es pordia. 

A equação, para o caso geral, : 

(1.63) 	C= 	(n)2d 	 onde C = porcentagem diária de 
- 	 216 cos L 	 cobertura 

n = numero diário de revo 
luçães 	 - 

L = Latitude (graus) 

Esta equação está plotada na Fig. 28. Para usar o gráfi 

co: 

Marcar a altitude na escala correspondente 

Traçar uma vertical atg o 2d de intersse 

Traçar uma horizontal, atg a latitude de intersse. 
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Limite do horizonte 
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Fig. 1.28 - Cobertura feita por um satlite em 5 rbi ta ofaim ui 

dia de operações. £ mostrada a re1aço entre a porcen 

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

referncia (2d) e latitude de intersse. 0 exemplo 1 
lustrado mostra que a uma altura de 300 milhas niuti 

cas, com uma distincia de réferndia(2d) de 600mflhas 

niuticas, obtim-se uma porcentagem de cobertura de 5 

a- 40 . 
o  de latitude durante um dia de operações. 
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4. Traçar uma vertical até a porcentagem diria de 	co 

bertura. 

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

mais trabalhosa, pois h um recobrimento em dias sucessivos de operação, 

dependendo do periodo e efeitos perturbadores. 

Na prtica, cada missão é examinada para que se obtenha u 

ma cobertura 6tima. 

1.7 ESTABILIZAÇÃO DA POSIÇÃO (ATITUDE) DO VEICULO NA ORBITA 

A posição do satélite (atitude), na 6rbita, é determina 

da por 3 eixos tri-ortogonais, chamados: 

'MW (guinada) 

PITEM (declive) 

ROLL (giro) 

A Fig. 29 ilustra a posição dos 3 eixos. 

O eixo de PITCH é perpendicular ao plano orbital 

O eixo de YAW ? coincidente com a vertical à Terra. 

O eixo de ROLL é coincidente com a tangente órbita no 

ponto considerado. 
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Notamos que o 3ngulo (rro) de YAW medido no plano 	XV 

(determinado pelos eixos de roli e pitch) que lhe 	perpendicular. O de 

rol] 	medido no plano XZ (dado pelos eixos de pitch e yaw) e o de pitch 

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

A manutenção do satlite na posição (atitude) nominal (re 

querida para a operação) em Srbita importante, pois dela depende uma 

constncia no tamanho da ãrea observada (ver ¶tem LI cobertura de super 

- 	
- 	 - ficie a partir do satelite: ... II  A superficie vista do satelite depende, 

num dado instante,.., do ingulo de inclinação,..."). 

Uma vez o satlite (ou outro veTculo espacial) tenha S atin 

gido sua 6rbita será estabilizado em posição, em relação a alguma refj 

rncia - a Terra, o Sol ou as estrlas. Um satlite meteoro16gico 9, em 

geral, estabilizado ao longo da vertical do satlite em relação à Terra 

de modo que lesempre aponte para a superfície dela. Um sat1ite astro 

n6mico seria dirigido na direção de uma estrla. 

Os satglites, que usam energia solar para fornecer ener 

gia eltrica, poderão ser estabilizados na direção do Sol. As sondas iii 

terplanetãrias seriam estabilizados em relação ao Sol e às estrlas. 

Existem f6rças presentes no espaço que atuarão no sentido 

de perturbar essa posição fixa. 
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1:7.1 - FORÇAS PERTURBADORAS 

Existe unia variedade de fat6res no espaço que provocaro 

f6rças perturbadoras agindo sabre o veiculo espacial. São: 

Moléculas de gs e micrometeor6ides; 

Gradientes gravitacionais; 

Campos magnéticos e eletrostticos; 

Pressão de radiação; 

Movimento não compensado da maquinaria interna do satli 

te. 

Para satélites operando em altitudes até crca de 400 mi 

lhas o arrasto atmosférico pode ter efeito considervel s6bre a posição. 

A força dinrnica atuarã num ponto chamado centro de pres 

são, que é o centro geomtrico da ãrea da secção transversal apresenta 

da ao caminho de v6o. Se o centro de pressão não coincidir com o centro 

de massa, aparecer umtorque que tender5 a girar o veiculo. NãO parece 

que os rnicrometeorides causem torques apreclaveis 

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

ceiinRo gravitacional decresce com o quadrado da distância do centro da 

00 	 - 	 - Terra. (lembrar que: 	g = (R +h)2 	do item 7.1: Caracteristicas de 
o 

6rbita circular). Isto tende a fazer com que um corpo longo, delgado 

se alinhe com a vertical local, unia vez que a ponta dle,mais pr6xima 

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

mais distante. Campos magnéticos afetariam o satélite por interação com 

os campos magnéticos estabelecidos pelos circuitos elétricos de bordo. 
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Esse efeito 9 pequeno e pode ser compensado por um desenho adequado da 

fiação no satélite. 

Campos eletrosúticos no espaço parecem ter efeitos des 

preztveis na posição do satélite. 

A radiação solar exercera uma pressão na ãrea da secção 

transversal do veTculo vista pelo sol, produzindo uma f6rça que age no 

centro de pressão. A luz é composta por ondas discretas de energia cha 

madas fotons, que têm massa. Quando a luz é absorvida por uma superfi 

cie fornece momento a ela e,se é refletid;.o momento será o dobro. Essa 

pressão € muito pequena, apenas 9 x lO lb/pé 
2 
 na 6rbita da Terra. 

O efeito do gradiente 9 muito maior para satélites da Te' 

rã. T6das essa farças são muito pequenas se comparadas com os tÕues 

que podem ser gerados a bordo do proprio satélite. No entanto aquelas 

f5rças são conttnuas enquanto que os torüis internos são usualmente de 

pequena duração. Ostorques internos são causados por maquinãria em movi 

mento tais como; motores, conjunto de engrenagens e braços de alavanca. 

Se um motor-num satélite • começa -  a girar, o satélite tem que girar na 

direção oposta. Isso é resultado da lei de conservação do momento angu 

lar, pela qual o momento angular total do sistema permanece sempre cons 

tante, e nste caso zero (natus?ncia detb?ueexterno). £sse efeito 

pode ser compensado pela utilização de uma massa girando no sentido con 

trãrio ao do motor, igualando os momentos de inércia (e mesmas velocida 

des ) 
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1.1.2 - TIPOS DE ESTABILIZAÇÃO EM'ORBITA 

La - Estabilização Passiva 

I.a.l - Estabilização por 5pm 

Ë uma forma mais elementar de estabilização e consiste 

em fazer o satélite girar em t6rno de um eixo de spin. O satélite age 

como a roda de um girosc6pio com um alto momento angular. Este método 

tem sido usado com sucesso em vãrios satélites americanos inclusive os 

meteorolgicos da série TIROS. Para que o eixo de spin desejado seja mai 

tido é necessário que o momento polar de inércia ' (em t6rno do eixo de 

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

A configuração usual 9 na forma de um volante com os com 

ponentes mais pesados montados na extremidade. As velocidades de 	5pm 

variam, de ac6rdo com a carga, de 10 RPM (TIROS) a100 RPM 	(satélites 

de comunicação). Um problema é a diminuição da velocidade de spin 	cau 

sada por correntes do tipo eddy devido à interação com o campo magn 

tico terrestre. 

Estima-sé para o Vanguard 1 uma constante de tempo 

de decaimento (tempo necessãrio para a rotação cair a (1/e) do 	seu 

valor inicial, e = 2,7) de 230 dias. Pequenos foguetes podem ser 

cionados peri6dicamente para aumentar a velocidade, de 5pm, conforme 

foi feito com o TIROS. O satélite deve também ser balanceado dinâmica 

mente de modo a não oscilar lateralmente em 6rbita. Amortecedores de a 

trito são algumas vazes usados para anular qualquer oscilação 	devida 

à falta de alinhamento consequente da propulsão inicial de torques ex 
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ternos. Desde que o satélite € estabilizado em relação ao espaço e não 

ã Terra êste mtodo de estabilização é de utilidade limitada. 

posTvl precesa6rar o eixo de spin por meio de um jato 

de gs ou pelo uso de bobinas magnticas, como ocorreu com o TIROS. Ês 

te método de estabilização é agora usado principalmenteem satélites de 

comunicação com antenas de feixe largo. 

a.2 - Estabilização Dinmica 

Para satélites que operam em altitudes baixas (aproxima 

damente 100 milhas) é posstvel o uso de f6rças aerodinrnicas para esta 

bilização de posição (atitude).A Fig. 1.30 dãacurva da f6rça dinãmica 

em função da altitude. Essa f6rça atua na área da secção transversal do 

satélite normal ao vetor velocidad; no centro de pressão. 

A posição do satélite será tal que o centro de pressão 

fica atrs do centro de massa ao longo do vetor velocidade. Otorqueten 

dente a manter essa posição é dado pela relação 

T = fl 	 (1.64) 

onde 	 T = torque 

f = f6rça aerodinãmica 

1 = distmncia perpendicular do centro de massa ao eixo 

da f6rça dinámica. 
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Ête m&odo estabiliza o veiculo em relação aos eixos de 

pitch e yaw. Devido ao fato de que --O veiculo se encontra girando uma vez 

por 6rbita, a estabilização do eixo de ROLL pode ser obtida por uma esc6 

lha apropriada dos momentos de inrcia do veiculo. 

1 a.3 	Estabilização por gradiente de gravidade 

Na estabilização por gradiente de gravidade o vélculo deve 

ter um Unico eixo, em relação ao qual, o momento de inrcia 'seja um rnTni 

mo. Este eixo se alinhar, entao) com a vertical. Como exemplo dste 	me- 

todo temos um cilindro comprido e a configuração na forma de haltres. 

Este m&odo utiliza a pequena diferença na f6rça de gravidade que existe 

entre .os dois extremos na configuração com forma de haltgres, como mos 

tra a Fig. 1.31. 

O torque restauradoresttico, ao redor do eixo de 	PITCH 

pode ser calculado por: 

T =..Ç  (çi• 2 ) sen 20 	 (1.65) 
R 

onde 

T = torque p-libra 

GÍ'i = constante gravitacional. 

R = distância do centro da Terra, ps. 

m = massa de uma esfera, slugs. 

21 = distância entre esferas, ps. 

o = ângulo contado a partir da vertical local. 



n 
0 torque restaurador no eixo de ROLL ser ligeiramente diferente devido 

ao efeito de acoplamento causado pela rotação da configuração )  na formade  

haltres, de uma revolução por órbita. Ësteefeito girosc6pico ajuda a-

tabilização no eixo de ROLL a criar estabilização em t6rno do eixo de VAI 

quando se escolhe uma configuração com os momentos de inrcia apropria 

dos. Um veiculo estabilizado por gradiente de gravidade não permanecer 

alinhado com a vertical local mas oscilarã com um periodo igual ao perTo 

do orbital. 

Essa estabilização 	usualmente aumentada por algum tipo 

de sistema de amortecimento. 	 - 

O satlite TRANSIT TRAAC usava uma bobina tensionada que 

foi desenvolvida para formar um tubo com comprimento de 60 ps e 	com 

um piso ligado a uma mola para dar um amortecimento. As magnitudes dos 

torques envolvidos pode ser aQaliada a partir do fato de que um haltre 

tendo duas esferas com uma massa de 1 slug cada e separadas por uma dis 

tãncia de 10 ps teria um torque restaurador mximo a 450,  de 0,02 pole 

gada-onça a uma altitude de 150 milhas terrestres. 

I.a.4 - ETs Ttabilização p or press ão de radiação 

O uso de pressão de radiação para estabilização de posição 

g prtica s6mente para s&das interplanetrias, onde os campos gravita 

cionais dos planetas podem ser desprezados. Na posição da 6rbita da Ter 

ra, no espaço, a pressão de radiação excede os efeitos do gradiente 	de 

gravidade solar. Urna sonda interplanetãria poderia então, ser 	estabil! 
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zada em relação a um ponto no sol por meio de um grande cone refletivo 

colocado atrãs do centro de massa, conforme mostrado na Fig. - I.32. O 

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

T = 
	2 

 [(4)1 cos2o + dl sen 20 s~(1.66) 

onde 

K = constante solar = 9 x 10_ 8  lb/p 2  na posição da rbi 

ta da Terra. 

1 = comprimento do cone. 

O = semi-nguio do cone. 

d = distãncia do centro de massa ao cone. 

= 	ngulo formado pelo eixo do cofie e o eixo solar. 

O cone darã estabilização em t6rno de 2 eixos. 

O terceiro eixo deve ser estabilizado por um rastreador 

estelar ou outro dispositivo semelhante. 

1.7.3 - Estabilização ativa de posição. 

Os métodos anteriores so todos de natureza passiva, isto 

Ïrõ'iftihi-e de condlç6es ambientes para obter estabilização de po 

si ção. 

	

Alguns dsses mtodos do um amortecimento desprezível 	e 

estão,assim, sujeitos a grandes oscilaçes. 



carga - 

1' 

n 

F i g. 1.31 - Estahilizaço por gradiente de gravidade. 

sol - 

Lrode -massa  

Fig. 1.32 - Uso de um cone para estabilizar um veTculo 

interplanetrio por meio da presso de ra 

diação. 
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Êisas oscilações são indesej5veis para os equipamentos 

mais refinados de sensoriamento, sendo que aos m&odos passivos são fre 

quentemente incorporados sistemas ativos. Êstes sistemas desenvolvem tcr 

ques internos ou usam ejeção de massa para fornecer contr61es de posi 

ção muito precisos. - - 

I.7.3.a.1 - Roda de PITCH 

Um saúlite empregando estabilização por gradiente de gra 

vidade pode ser levado a manter uma orientação fixa de YAW pelo uso de 

um volante de velocidade constante, com seu eixo de rotação normal ao pla 

no orbital. O vetor momento angular da roda ficar alinhado com o vetor 

momento angular da rotação orbital do veiculo uma vgz que o gradiente de 

gravidade tende a manter o eixo do momento de inércia minimo alinhado mm 

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

nuirá o perTodo natural de oscilação em t&rno dsses eixos. 

I.7.3.a.2- Contr61e por jato de gs 

(irn modo de anular o efeito de uma farça perturbadora 

produzir uma f6rça no sentido oposto. Isto pode ser feito pela expulsão 

de massa,usando jatos de gãs. O sistema consiste em um tanque contendo 

gãs sob alta pressão, um regulador, vlvu1as de contrõlee jatos de gãs 

para cada eixo conforme mostrado naFig. 1.33 e na Fig. L34.A propulsão 

de gs produz um torque em t6rno do centro de massa que contrabalança o 
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torque perturbador. O impulso especTfico de um sistema de gs frio 	bas 

tante baixo, da ordem de 50-seg. Impulsos mais elevados podem ser 	obti 

dos usando monopropelentes de gs quente tais como per6xido de 	hidrog 

nio ou bipropelentes. A eficiincia de um sistema de gs 	limitado pelo 

pso do gs que pode ser colocado em 6rbita e pelo vazamento das 	v1vu 

]as de gs. 

1.7.3.a.3,_ .7.3.a.3 	Rodas detorque 

F6rças perturbadoras causarão torques agindo ao redor do 

centro de massa do satlite. Êsses torques podem ser compensados produ 

zindo-se torques similares, internamente. Um volante que est 	aceleran 

do ou decelerando produzirS um torque no satlite que causar uma 	rota 

ço no mesmo, no sentido oposto ao de rotação do volante, de acrdo com 

a lei de conservação do momento angular. O torque desenvolvido ser: 

T = Ia 
	

(1.67) 

onde 

1 = momento de inrciado volante 

a = aceleração angular 

As rodas de torque são usadas em vários sat&lites inclusi 

ve o Nimbus, o Observatrio Astronómico Orbital, e o ibservat6rio Geofi 

sico Orbital. As rodas usam corrente alternada para evitar o emprgo de 

comutadores e esc6vas. As rodas possuem um tac6metro (conta-giros) para 

medir a velocidade e determinar quando a saturação f6r atingida. 
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Nste ponto a roda 	descarregada por duas aç6es simult 

neas: a) levar sua velocidade de volta a zero; e b) aplicação de um ou 

tro torque fornecido, por exemplo, por um jato de gs ou um gerador de 

campo magntico. E sempre necessgrio ter uni sistema de reserva disponTvel, 

com rodas de torque,de vz que um:torque constante saturaria logo o sis 

tema. O uso de rodas de torque, no entanto, reduz bastante a quantidade 

de gs usada por um sistema de estabilização. 

As rodas de torque, usadas atualmente, possuem momentos va 

riando de 0.4 a 8.84 p-libra-sec a 1250 RPM, consomem de 5 a 43 watts 

nos torques de frerjem e pesam de 5 a 18 libras cada uma 

Um sistema completo de rodas de torque consiste de trs ro 

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

Fig. 1.35. 

I.7.3.a.4- Giroscpio 

Os g.irosc6pios podem ser usados, al&ii de sensores de posi 

ço, para fornecer torque para um satlite. O giroscpio de eixo Gnico, 

com um produtor de torquepode fornecer um torque em t6rno do seu eixo 

de entrada, fazendo com que o motor de torque precessione o rotor do gi 

rosc6pio. O eixo de entrada do girosc6pio torna-se ô eixo de contr6le, e 

o momento angular da roda aplicado àoveiculo. 

O mximo impulso que pode ser aplicado est limitado a uma 

rotaçio de 1800  do rotor em t6rno do seu eixo, que 	comparvel ã satura 

çio 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 trs eixos. 
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O girosc6pio de 2 graus de liberdade com produtores de tor 

que pode tamb&ii ser usado para contr61e em t6rno de 2 eixos. Qualquer 

dos sistemas requer que o deslocamento angular total seja pequeno para 

prevenir o efeito de acoplamento interativo; sse acoplamento pode, no 

entanto, ser anulado pelo uso de 2 rodas girando em sentido contrrio, 

e o momento total armazenado pode ser utilizado. 

Dispositivos de momento niagntico 

A posiço (atitude) do satlite pode ser controlada 	pela 

interação entre o campo magntico da Terra e o campo magntico produzido 

no satlite. O campo magn ~ ti co 	se aproxima do de um dipolo lo 

calizado no centro da Terra, e a densidade de fluxo nos polos 	duas v 

zes aquela no Equador. A magnitude do campo maqn&ico terrestre no Equa 

dor 

B = 1,43 x 106 	webers/m2 	 (1.68) 
(3440+h) 3  

onde 

h = altitude em milhas nuticas. 

O torque numa bobina por onde circula urna corrente,colocada 
1 

num campo rnagntico : 

T = NIA x 8 newton - ru 	 (I.69) 

onde 

N = nÇ de voltas 

1 = corrente, em ampres 

A = 	rea de bobina, m 2  

8 = densidade de fluxo, webers/rn2 
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Os dispositivos magnéticos tm sido usados para 	contro 

lar um grande numero de satélites americanos. 

O Transit Ilib usava um par, em circuito fechado, de bar 

ras de alta permeabilidade para parar a rotação de spin por meio de cor 

rentes de eddy induzidas. Uma barra magnética permanente também foi co 

locada para induzir urna rotação em t6rno do eixo de pitch ( razão de 2 

rotaç6es por hora) a fim de fornecer uma orientação preferencial para 

as antenas. 

Uma bobina de torque magnética foi também utilizada 	nos 

satélites TIROS, estabilizados por 5pm, a fim de precessionar o 	eixo 

de 5pm (e o eixo da cmera) de modo que gle continuasse orientado para 

a Terra durante uma parte de cada arbita. £ste sistema amplioú bastante 

o tempo de vida útil do satélite. A posição (atitude) do eixo de spin do 

satélite em relação vertical local foi determinada a partir das saTdas 

de sensores infravermelhos montados no vetculo em spin, e que detetavam 

a discontmnuidade de temperatura entre a Terra e o espaço. Um programa 

para aplicação de torque foi então computado e comandos transmitidos pa 

ra chaves de contato que controlavam as bobinas montadas no satélite. Um 

satélite de 200 libras numa 6rbita de 300 milhas de altitude girando a 

10 rpm requereria aproximadamente 10 6rbitas para uma correção de 2 grais 

A bobina consumiria menos do que 1 watt durante a operação. Seria também 

possivel usar dois magnetos permanentes, um dos quais com um eixo. Isto 

reduziria muito o p?so e potência requerida, mas tem a desvantagem deter 

uma parte m6vel. O uso de bobinas magnéticas para estabilizar em posição 

(atitude) um satélite também foi prop6sto. 
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O sistema requer trs bobinas, trs magnetmetros (um em 

cada eixo) eum computadõR 

Os magnet6metros são usados para medir a magnitude e cii 

reço do campo magn€tico terrestre. Sinais de irro de posição e veloci-

dade de ocorrmncia do irro,geradds por um sensor tal como um esquadri 

nhador de horizonte so lançados no computador junto com a direção do 

campo magnítico terrestre. O computador determina o vetor .torqw magi&Icd 

necessrio para corrigir o irro e programar as correntes requeridas pa 

ra cada bobina. Desde que não possivel gerar uma componente de torque 

paralela ao campo magnitico terrestre, aparecer5 um atrazo na aplicação 

de certos torques em 6rbitas quase polares. Para Brbitas equatoriais de 

24hs. o torque disponivel em pitch insuficiente; entretanto pode ser 

possivel girar o satilite em tirno da vertical local at que um torque 

suficiente possa ser desenvolvido. Para o satlite em 6rbita de 24hs, 

usando uma bobina de 10 libras e consumindo 10 watts, i possivel desen 

volver um torque de 0,01 polegada- onça. 

Esse valor & aproximadamente uma ordem de grandeza maior 

do que os torques esperados nesta altitude.  Altitudes menores requerem 

menos potncia e piso e fornecem torques maiores. Para certas miss6es o 

sistema momento magnético pode ser ut*lizado s&zinho para contr6le de 

posiço (atitude). Para miss6es que requerem resposta rpidaj o sistema 

pode ser usado para tirar da saturação as rodas de torque que fornecem 

a capacidade de alta precisão requerida. 
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a) Esfera de reação 

Um método avançado de contrle de posição utiliza-se de u 

ma esfera girat&ria simples para controlar o satélite em t&rno dos três 

eixos. A esfera 6ca é construTda de alumTnio e tem vrios pés de dime 

tro. Fica suspensa no espaço sem nenhum suporte, portanto livre para 

rar em t6rno de qualquer eixo. Desde que há uma condição de ausência de 

pso, basta um pequeno campo magnético alternado- - de alta 

frequência para obter-se urna ação de mola. As correntes de eddy induzi 

das na esfera criam campos magn&ticosque se opõem aocampo original e 

mantém a esfera em posição. 

Três conjuntos de bobinas envolvem a esfera, um conjunto 

em cada eixo. Sinais de êrro do sensor de posição (atitude) são usados 

para enei'gizar as bobinas apropriadas. As correntes de eddy induzidas 

na esfera condutora interagem com o campo magnético aplicado e aceleram 

a esfera em t6rno do eixo de rotação do campo magnético. Por causa da 

- conservação de momento, o satélite girar5 no sentido oposto. 

O momento angular acumulado da esfera E amortecido no cam 

p0 magnético terrestre através de interação com o arrasto produzido pe 

Ia corrente de eddy. 

Para se conseguir isso podem ser necessárias vârias 6rbi 

tas, dependendo da posição relativa do vetor campo magnético terrestre e 

o eixo de rotação da esfera. Irrlinaçes orbitais abaixo de 300  podem re 

querer outros métodos de dissipar o momento angular acumulado pela esfe 

ra. Usando uma esfera de alumtnio de 20 polegadas de diâmetro, pesando 

23 libras e girando a 500 RPM, um torque médio mtnimo de 0,0034 polega 

das-onça pode ser obtido. 0 uso de uma única esfera para contr61e nos 3 
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eixos elimina-a interação girosc6pica e fornece contr61e de posição (ati 

tude) preciso e duradouro. 

1.8 - DISPOSITIVOS SENSORES DE POSIÇ ÃO (ATITUDE) 

A operação apropriada de um sistema de contr81e ativo de 

posição requer que êle obtenha sinais de êrro de algum dispositivo sen 

sor. Esse sinal pode ser tão simples quanto um sinal de girosc6pio de va 

nação usado para manter variação nula de roll. Usualmente procura-se ob 

ter o sinal do corpo em relação ao qual o veiculo é estabilizado. 

I.8.a.1 - Esquadrinhador de horizonte 

Um esquadrinhador de horizonte pode ser usado para dete 

tar a vertical local em relação Terra, Lua ou outros plantas. Um tipo 

usa um sensor infravermelho para detetar a discontinuidade entre a radia 

ção da Terra a 30001<  e a do espaç6a 00K. O dispositivo esquadrinha o ho 

rizonte conforme mostrado na figj'36 e determina o ângulo entre um eixo 

de referência e o horizonte, à medida em que gira. Se o ângulo não ficar 

constante, são gerados sinais de êrro que são enviados ao sistema de con 

tr61e de posição (atitude) para mudar a posição do satlite ate- que o ei 

xo de referência fique alinhado com a vertical local. O esquadrinhador € 

montado no exterior do veiculo e contêm um esp1ho tocado a motor, umsis 

tema 6tico, um detetor a termistor atuando no infravermelho distanteeum 

dispositivo para medida de fase, conforme mostrado na fig.117. O sensorCL 

responde à radiação emitida pela Terra ao invs da radiação solar refle 

tida, para se obter o máximo de precisão. Este dispositivo não dinforma 

ção de yaw. Esquadrinhadores de horizonte rotativos são geralmente lim! 
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Fig. 1.36 - Operação esquadrinhador de horizonte para 

estabelecer a vertical. 
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Fig. 1.37 - Esquadrinhador de horizonte,, infravermelho. 
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tados tanto em tempo de vida como em altitude operacional. Tipos mais a 

vançados, capazes de operar na altitude da 6rbita de 24 HR, empregam es 

plhos rastreadores num modo inicial de procura para localizar o horizon 

te e esplhos vibrat6rios para modular o sinal da radiação recebida no 

modo de rastreamento. O aparecimento de um sinal modulado no detetor in 

fraverinelho inicia o modo de rastreamento e o espalho vibrante "enquadra" 

o horizonte, enquanto a posição angular do espalho de ratreio d informa 

ç6es precisas de posição (atitude) e altitude. Três ou quatro dessas uni 

dades são necesúrias no satlite para contrle de posição (atitude). Um 

indicador de horizonte sem partes n6veis foi desenvolvido pela Mineapoii% 

Honneywell. tinia objetiva na forma de um cone usada para focalizar aima 

geni da Terra num arranjo simtrico de quatro lados de termistores de bã 

15netro que detetam érros de pitch e de roil pelo movimento da imagem. A 

altitude determinada por trs bo16metros dentro do array, que medem o 

tamanho da imagem. Uma janela de germânio colocada na frente do array 

no caminho 6tico e modula a imagem, desde que é opaco ao infravermelho 

quando inversamente polarizado. As especificaç6es do sensor dão indica 

ção dle ser operacional at-e altitudes de 60.000 milhas náuticas com uma 

precisão de 0,10  e de ter um tempo de vida de crca de 3 anos. 
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CAPITULO II 

GRADEAMENTO DE FOTOGRAFIAS 

II.] - INTRODUÇÃO 

11.1.1 - O QUE 	GRADEAR 

Quando temos em mios uma fotografias, sempre nos vem 

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

A resposta a esta pergunta, nos casos em que a fotografia 

traga valiosas informaç6es qualitativas e quantitativas a respeito de fe 

n6menos atmosfricos, como o caso de fotografias de cobertura de nuvens 

obtidas por satlitessmeteorol6gicos e recebidas por estaç6es APT, g de 

importância capital. 

Smente com a+esposta real a esta pergunta que estare 

mos capacitados a extrair de tal fotografia o rnximo de informaç6es cpe 

ela contiver. 

O quando, para n6s, significa tempo real (ano, mis, dia,ho 

ra, minutos e segundos) no qual a inforrnaçio fotogrfica •foi obtida pe 

lo satgiite meteoroiagico. 

O onde esti vinculado ao quando, de vz que conhecemos a 

equaçio f(,t) = 0 de movimento do satlite. 
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Sabendo-se entio o tempo real em que o satlite foi uti 

lizado para a obtençio da fotografia, torna-se possivel fazer "a corres 

podncia entre cada ponto da fotografia e os pontos em terra da frea co 

berta pela fotografia, isto ê, será possivel atribuir a cada ponto da f 

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

giio da Terra "vista" pelo satélite". 

Gradear uma fotografia ê estabelecer esta correspondência 

ponto a ponto. 

Com isto podemos localizar e medir a extensio dos siste 

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

Gradear urna fotografia em sTntese ê dar-lhe um tratamen 

do quantitativo adequado. 

11.1.2 - COMO OBTER AS GRADES 

Os calculos desenvolvidos para a confecço de grades para as 

fotografias de cobertura recebidas pelas Estaç6es APT envolvem geometria 

projetiva e trigonometria esfrica como a ferramenta matemtica mais ade 

quada por ser simples e de ficil visualização do problema. 

Quando uma fotografia 9 obtida por um processo instantã 

neo ("snapshot") as linhas de latitude e longitude constantes, por serem 

circulos, projetam-se segundo elipses no plano da fotografia. 



MIM 

A figura 11.1 mostra urna tomada instantinea da Terra por 

um satlite. 

11.1.3 - O QUE £ PONTO SUB-SATtLITE (PSS) 

Definimos PSS (Ponto Sub-Satlite) como sendo o ponto s6 

bre a superficie da Terra onde a vertical local do satglite corta a su 

perficie. 

O conhecimento dste ponto, ou seja de suas coordenadas 

naturais (latitude e longitude) assume grande importncia no gradeamento 

das fotografias. No caso do ESSA-8, por exemplo, êste ponto corresponde 

na fotografia à marca de referncia central (+). 
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11.2 - ELEMENTOS NECESSÂRIOS PARA O CALCULO DE UMA GRADE 

Para gradear uma fotografia da Terra,vista de um sat1ite, 

necessrio conhecer os seguintes elementos: 

Os parmetros da arbita do satlite 

O posicionamento do satflite em sua 6rbita 

A hora em que a fotografia foi obtida 

O processo utilizado na obtenção da fotografia 

- 	- 	 - 5. Os sistemas 6ptico e eletr6nico de bordo,e de recepção 

11.2.1 - Os parmetros da Fobita do sat1ite são conhecidos numa 	certa 

poca como se v&, por exemplo, na figura 11.17. 

11.2.2 - O posicionamento do satlite em sua órbita g dado pelos três ei 

xos: VAW, ROLL e PITCH. 

11.2.2.1 - 'MW: ê um eixo contido no plano da órbita, perpendi 

cular a ela e apontando para dentro. 

11.2.2.2 - ROLL: ê um eixo contido no plano da 6rbita, tangente 

a ela, ao longo do vetor velocidade do satlite em 

sua órbita. 

11.2.2.3 - PITCH: é um eixo perpendicular ao plano da 6rbita,de 

tal modo que PITCH, ROLL e 'MW formem um triedro d! 

reto. 

Se os eixos de posicionamento no coincidem com as 	dire 

ç6es e sentidos definidos para os eixos, se faz necessrio conhecer os 



ngulos de desvio ou então cometeremos "urros de posicionamento". 	A 

figura 11.3 mostra stes eixos e stes Sngulos. 

11.2.3 -O tempo no qual a fotografia foi obtida pelo satlite consiste em 

data e horffrio (GMT). Dependendo do processo que o satélite obtm 

a foto não haver um horrio e sim um intervalo de tempo. 

11.2.4 - Os processos utilizados pelos satlites meteorolgicos atuais para 

obtenção das fatos são os seguintes: 

11.2.4.1 - Fotos obtidas "instantãneamente" (Exemplos: ESSA-8, ITOS-1) 

11.2.4.2 - Fotos obtidas num certo intervalo de tempo entre o inicio 

e o fim da fotografia (Exemplos: NIMBtJS-IV DRID) 

11.2.4.3 - Fotos obtidas por varredura continua da radiação (infra-ver 

rnelho) que chega a um sensor de bordo (apontando para a 

Terra e varrendo na plano VAW-PITCH) (Ex.: FIIMBUS IV DRID). 

11.2.5 - !Dos stemÍtic e eletr6nicodepende a linearidade ou não eu 

tre o que foi "visto "  realmente e a fotografia que nos chega ãs 

mãos. (Ex.: distorção de lentes, resposta do equipamento eletr6ni 

co , material foto-senstvel). 



11.3 - CALCULO DE GRADES PARA OS SATrLITES QUE UTILIZAM O PROCESSO DE FO 

TOGRAFIAS INSTANTÂNEAS (II.2.4.1) 

11.3.1 - O PROBLEMA 

Admitiremos que o rro de posicionamento e distorção de len 

tes so despreziveis e no final discutiremos corno inclui-los no problema. 

O problema consiste em transformar pontos s6bre a Terra, 

suposta esfrica, em pontos no plano da fotografia. 

Sero necessrias trs transformações para transferir um 

ponto s6bre a Terra, dado pelas suas coordenadas naturais (latitude e lcn 

gitude), para um ponto no'plano da fotografia, dado por suas coordenadas 

cartesianas (x e y). 

Para o desenvolvimento dos ciculos faremos uso da trigono 

metria esfrica e da geometria com o intuito de simplificar a matemtica 

empregada. 

11.3.2 - PARMETROS QUE DETERMINAM O PROBLEMA 

Para que o problema fique completamente determinado 	ne 

cessrio conhecer: 

	

11.3.2.1 - 	ipPSS - latitude do ponto sub-satlite 

	

11.3.2.2 - 	oPSS - longitude do ponto sub-satlite 

	

11.3.2.3 - 	13 	- altura do satlite s6bre o PSs 
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11.3.2.4 -- 1 	- inclinação da órbita 

	

11.3.2.5 - 	e 	- semi-&ngulo 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 ipPSS e longitude OPSS) do P55 ( Ponto 

Sub-Satlite) e a altura H do satlite s6bre o P55. 

Êste tempo pode ser conhecido com precisão da ordem de 1 

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

6 km ao longo da projeção da 6rbita sabre a Terra. 

11.3.3 -DISTANCIA FOCAL EFETIVA DA CÃMERA DE BORDO 

Conhecidos '  e d podemos calcular a distancia focal efeti 

va f corno ilustra a figura 11.2. 

f = d * cotan $ 	(11.1) 

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

corresponde 	distância do centro de projeçffo s6bre a perpendicular 	ao 

centro da fotografia. 

$, para os satlites ESSA 2,4,6,8 vale 54 graus. 

11.3.4-A TRIGONOMETRIA UTILIZADA 

Utilizaremos as duas leis da trigonometria esfrica: 
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1I.3.4,1 - A LEI DOS COSSENOS 

cos a = cos b * cos c +sen b *sen c *p  A 

11.3.4.2 - A LEI DOS SENOS 

sen a -  sen b - sen c 
sen A - sen B - sen C 

sendo a, b, e c os lados de um triângulo esférico e A,B, 

e C seus ângulos opostos. 

Dados 3 pontos s6bre uma esfera, um triângulo esfrico fi 

ca determinado tomando-se os pontos, dois a dois, e oitro da esfera; 

ste plano intercepta a esfera segundo um circulo mximo e os lados do 

triângulo esfrico serão os arcos s6bre stes cTrculos unindo os pontos 

dois a dois. Os ingulos opostos a stes lados o os ângulos das tan 

gentes aos arcos pelo vrtice oposto. 
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11.3.5 - AZIMUTE DA PROJEÇÃO DA ORBITA VISTA DO P.S.S. 

A órbita do satélite é uma elipse contida num plano 	que 

passa pelo centro de massa da Terra, formando um ngulo 1 (inclinação) 

com o plano do equador. 

A fotografia sendo um9nstantneo",a projeção da 6rbita 

s6bre a Terra é um ctrculo rnximo passando pelo P.S.S. d formando um 

ãngulo i com o equador. 

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

Na figura 11.4 aplicando a lei dos senos ao tringu10 N,PS 

CE, temos: 

sen 900 	= 	sen (90 0- *PSS) 
sen(l800-x') 	sen (900-i) 

isto : 

sen 	
= cos •i 	 (11.2) 

cos IpPSS 

11.3.6 - ATRANSF0RMAÇ0 DE COORDENADAS  

Um ponto P sabre a Terra 9 conhecido por suas coordenadas 

naturais 	e o. Estamos interessados em transformar êste par de va16 

res em dois outros ô e XPI  sendo 6 o comprimento do arco de grande 

circulo que une o PSS (pPSS, OPSS) ao ponto P(t 2 0) e o azimute dste 

arco 
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A figura 5 mostra de modo evidente os elementos definidos 

e necessrios para que possamos aplicar ao tringulo N, PSS, P as leis 

do cosseno e seno. 

Lei dos Cossenos 

cos 6 = cos(90°-gPSS) * cos(90 0-1.D) + 

sen(900-*PSS) * sen(90°-ipp) * cos AO 

cos 6 = seniPPSS * seniP p  + cos*PSS * CO5*p * cos AO (11.3) 

Lei dos Senos 

senx 	= senAo 

sen(90 04) 	sen 6 

* sen AO 	(11.4) sen x 	= cos 1»p 	
sen 6 

onde 

AO 	= O - OPSS 

Estas duas express6es permitem a transformaço de coordena 

das: 

latitude 	e longitude O, de um ponto para um arco 6 e 

um ngulo x  que vinculam o ponto P ao ponto sub-satlite (PSS). 
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- , Polo 

(900 tpPSS) 

(9õ°- 	
Ponto Sub-Satlite 
(P.S.S.) 

(90t1.) 	IA"Y 	Projeção da 
órbita 

Ct 	 Do " 

- - 	 N 	
com 

o Equador 

Fig. 11.4 - Azimute da projeçio da 6rbita do satlite (x') 

para um dado PSS (iWSS,  OPSS) e umadada mcli 

naçio (1) 

Polo 

(90°ipP) 

('p.o)pss 

Fig. 11.5 - A transformação de coordenadt 

(, 	• (, 
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11.3.7 - A TRANSF0RMAÇ0 (6, x) -'- (n, '4') 

Feita a transformação (ip,o) -e.  (6,x) podemos agora obter o 

ngulo nadir r que ? o ângulo que o centro de projeção " v " ,o arco 6 e Q 

azimute '4' do arco 6 em relação a linha de projeção da órbita sabre a 

Terra. 

As figuras 11.6,11.7 e 11.8 visualisam bem €stes hgulos. 

Do trianguio S, P, Q, (figura 11.6), tiramos: 

R sen 6 
tan Ti=  

RI] -cosól+ H 

Da figura 7  temos o azimute '4' 

'1' = x- x' 	(11.6) 

- 	As fórmulas (11.5) e (11.6) permitem determinar Ti eWconPe 

cendo-se 6 e x que por sua v ez originaramse da transformação de p,e. 

11.3.8 -ATRANSFORMAÇÃO (n, Y) 	(x, V) 

Conhecendo-se n e '4' faremos a transformação final que darã 

a imagem de um ponto P(,O) na superficie da Terra projetadô no plano 

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

temos: 
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X = 	f * tan Ti * 	cos (900 -w) 

= 	f * tan n * 	sen (900 	w) 

ou 

X = 	f * tann 	sen q' (11.7) 
e 

= 	f * tanri * cos '1' (11.8) 

11.3.9 - PROCEDIMENTOS PARA O 	LCULO E DESENHO DE UMA GRADE 

Dado o PSS (t,O) 6 posstvel saber o intervalo de latitude 

e longitude que a fotografia cobre em Terra, uma vez que conhecemos 8e 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 

longitude e latitude. 

Calculamos, utilizando-nos das formulas (11.1), (11,2), 

(11.5), (11.6), (11.7) e (11.8), nesta ordem, t6das as 

transformaçoes requeridas para obter os pares de coordenadas X  e Y para 

os pontos escolhidos. 

Êstes pares so lançados em um grlico e no final unimos 

por meio de curvas os pontos de mesmas latitudes e de mesmas longitudes. 

Êste malhamento conseguido 6 a grade para ser usada para a fotografia em 

questão.  

No apêndice A o programa MESA11 em linguagem FORTRAN IV 

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

gura 11.9 nostra uma destas grades. 

1 
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Sat1ite 

Vertical 
do lugar 

Polo 

Ix. 

'II 

Proj eção 	-.1_.• 

da orbita 

t 

Fig. 11.6 - A Transformação de coordenadas (5' x) ~ (n' 'F)• 

Fig. 11.7 - Relação entre o arco 6 e o Sngulo n&diral n. 
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Centro de 

Fig. 11.8 - A transformação de coordenada( ,'y) ~ (X, V) 

LAT. PSS:-12.O 	E5S 	8 	- 	 -- LONG.PSS sØ,Ø 

Fig. 11.9 T Uma grade para fatos da Sat1ite tieteoro16gico ESSA-8. 
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11.3.10 - ERROS DE GRADEAMENTO 

Podemos classificar alguns dos êrros que afetam a precisão 

no gradeamento das fotografias. 

11.3.10.1 - ERROS DE POSICIONAMENTO 

São os ?rros devidos a desvios, em ângulos, dos 3 eixos 

(YAW, PITCH, ROLL) em relação s direç6es e aos sentidos definidos. 

Erro em um dos eixos significa que ste eixo mantido cor 

retamente e os desvios ocorrem nos outros dois. 

Por exemplo: Erro YAW implica em torção na foto em relação 

ao eixo VAW e, portanto, desvios angulares em ROLL e PITCH. 

A figura 11.3 mostra stes grros. 

Para o caso do ESSA-8 os rros de posicionamento são man 

tidos dentro de aproximadamente 1,0 grau. 0 conhecimento de marcas 	de 

Terra (cont6rnos de continentes, etc) ajudam na redução de inf1uncia 

d?ste tipo de rrotde gradeamento. 

II.3V10.2 - ERROS NA MARCAÇ ÃO DO TEMPO DA FOTOGRAFIA 

A precisão do tempo que o operador de uma estaçãoPPTcon 

segue anotar para o tempo da fotografia 9 da ordem de 1 segundo. Isto 

carreta um êrro da ordem de 6 km ao longo da projeção da órbita, na dete 

minação das coordenadas do PSS. 
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11.3.10.3 - DISTORÇÃO DE LENTE 

Este E uni Erro que podemos eliminar se conhecermos quanti 

tativamente a deformação que osistema óptico de bordo imprime aos pon 

tos P(X,Y). 

Podemos aplicar a correção desde que conheçamos a 	função 

Erro = E(x,y) que daria os acrgscimos a X e a V para cada ponto P(X,V). 

Ver -  a fig. 11.15 que exemplifica Este tipo de Erro. (Para. aprofundar mais 

s6bre Erros Ver as referncia citadas). 

11.3.11 - OUTROS TIPOS DE GRADES 

Para os casos de fotografias obtidas num intervalo de tem 

0 ou continuamente como 9 o caso do saúlite meteoro16gico NIMBUS-IV 

com os sistemas DRID e DRIR,o cãlculo de uma grade não E tão simples co 

mo foio anterior. 

Muito embora a materntica e a geometria projetiva emprega 

das sejam da mesma simplicidade, E necessrio ter t8das as informaç6es a 

repeito de como a fotografia foi obtida e durante o tempo de obtenção 1e 

var em conta o movimento do satlite, bem como a rotação da Terra. Este 

Ultimo elemento dS a Estes tipos de grades um aspecto de "grades torcidas' 

em linhas de longitude. Nste trabalho não iremos entrar em pormenores. 

a respeito, limitando-nos a dar a idia de como podem ser calculadas e 

explicar visualmente atravs da figura 16. 
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11.4 - BIBLIOTECA DE GRADEADOS 

Entende-se por "biblioteca de gradeados" o conjunta de t6 

das as grades necessfrias 	utilização rotineira de gradeamento das 	fo 

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

A apresentação fisica destas grades pode variar desde o 

micro-filme atg ser uma tela gradeada para a projeção de slides, incluirr 

do-se filmes e transparências do tamanho das fotos positivas. A tela gra 

deada para a projeção de slides (que são obtidós diretamente no caso das -

estaç6es mandadas fazer pelo INPE) um sistema que permite um manuseio 

rpido e de ajuste ilcil. Por isto a escolhemos. 

A biblioteca de gradeados contm grades cujos pontos 	sub 

sat1ites (caso ESSA-8) variam de 1 em 1 grau em latitude. 
e 

A Terra apresenta uma simetria em longitudes devido ao ei 

xo de simetria que contém os polos Norte e Sul geogrficos. Devido a és 

te fato não h necessidade de se ter uma biblioteca de gradeados com va 

riaç6es em longitude. 

Smente com relação variação de latitude que se faz ne 

cessrio (a fig. 11.5 e a Frmula (11.3) mostram ste fato de modo bastan 

te explTcito). 
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11.5 - AJUSTE DE GRADES 

Como na maioria dos casos as coordenadas do ponto sub-sat! 

lite (lat.PSS e long P55) não assumem valores inteiros e sendo a biblio 

teca de grades constituida de grades com latitudes e longitudes inteiras 

torna-se necessrio um ajuste da grade fotografia. Êste ajuste ! feito 

tomandotse a grade cujo valor de latitude esteja mais próximo do valor da 

latitude do P55. A longitude da grade, uma vez escolhida, ser3 também um 

valor inteiro o mais próximo do valor da longitude do PSS. Uma vez esco 

lhida a grade um ajuste ! feito projetando-se a marca central de refer!n 

cia num ponto da grade cujas coordenas sejam iguais s coordenadas da 

grade. 

No Apndice 11.8 aparece um exemplo ilustrativo. 

11.6 - CÁLCULO DAS COORDENADAS DO PONTO SIJB-SATtLITE 

Conhecemos a rbita do satélite e todos os seus parmetros, 

ou seja: conhecemos uma função f(,t) = O que liga espaço e tempo do mo 

vimento orbital do satélite. Com  esta função peri6dica, conhecendo-se R0 

num certo tempo to o problema do cglculo das coordendas do ponto sub-sa 

tglite consiste em resolver a equação acima com respeito a espaço num cer 

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

Em rotina diria, no entanto, ! extremamente til um proces 

50 grfico para esta determinação. 
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Mais adiante discutiremos melhor ste m&odo. Por ora basta. 

-nos dizer que a precisão em tempo (como j5 mencionamos) é da ordem de 1 

segundo e o P55 j5 fica indeterminado em 6 km ao longo da projeço da 

órbita. 

11.7-PRATICA DE GRADEAMENTO 

O exerctcio com o manuseio das grades e slides se faz impor. 

tante para a nossa rotina de trabalho. Com  um projetor de slides, os slide; 

e a biblioteca de gradeados poderemos, evidentemente, treinar: escolha 

de grades, ajustes, leituras e transposições de cont6rnos de sistemas de 

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

diário. 
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CAPTTULO III 

RASTREAMENTO DE SATÉLITES 

111.1 - INTRODUÇÃO 

III.].] - O QUE RASTREAR UM SATÊLITE? 

Sabemos que um satélite artificial da Terra tem uma Grbi 

ta elíptica em tôrno da Terrai conhecemos a sua equação de movimento 

f (,t) = O, periódica e que num instante to conhecemos Vo. Rastrear 

um satélite a partir de uma estação terrestre cujas coordenadas (latitt, 

de e longitude do local da estação) conhecemos é, pois, acompanhá-10 den 

tro do nosso campo visual, durante todo o intervalo de tempo em que êle 

permanece dentro dêste campo. 

Equivale a dizer que podemos escalonar em tempo a sua 

trajetória (órbita), desde sua entrada até sua satda no horizonte. 

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

qual o satélite se encontra, resolvemos a equação f(r,tfl = O e achamos 

o espaço dado pelo vetor = jti ou seja: precisamos de três coordena 

das para fixã-lo em sua trajetória. 

111.1.2 - AZIMUTE E ELEVAÇÃO 

Com um equipamento de Terra de uma estação APT, o 	ras 

treio do satélite é feito com uma antena móvel que aponta, no instante 

V, para a direção na qual o satélite se encontra. 
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Para fixar esta direção precisamos smente de 2 coordenadas. 

Estas duas coordenadas angulares sâo definidas como sendo a 

elevação e o azimute daquela direção. 

Para isto, é preciso definir um referencial. O referencial 

apropriado nEste caso 9 o cartesiano triortogonal x,y e z, sendo a ori 

gem na estação, com o eixo x apontado para oleste, y apontado para a di 

reção norte e z segundo a vertical do lugar e sentido para cima. 

A figura 10 elucida grãficamente estas duas coordenadas. 

No plano xy projetamos a reta que une o satélite à origem.0 

ângulo formado pela projeção e a direção do satélite, E chamado de eleva 

2!! •e o ângulo formado pela projeção e o eixo y (direção Norte) E deno 

minado azimute. 

A resoluço da equação f(i,t) = O E bastante trabalhosa 

para cálculos de rotina em rastreio de satélite. 

Sendo os satélite meteorolEgicos de 6rbtta quase circular 

(excentricidade pequena), será prático, então, que procuremos 	um mé 

todo gráfico simples, de fácil manuseio e de rápida leitura.para os tra 

balhos diários de cálculo de falhas de rastreio (f6lha adequada onde lan 

çamos valores de tempo, elevação e azimute para rastreamento de determina 

do satélite). 
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, -Polo Norte Geogr5fico 

Zenite 

- Leste 

Estação 

(Origem do 
referencial) 

z 

Est 
(An 

Satélite 

'Y Norte 

Fig. 111.1 - Sistema de refirncia (x, y, z). 

Azimute (x)  e Elevação (a) medidas néste 

referencial. 
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111.2 - LINHAS DE ELEVAÇÃO E AZIMUTE CONSTANTES 

111.2.1 - O PROBLEMA 

Estamos agora interessados em niapear, num sistema de coorde 

nadas conveniente, o lugar geométrico dos pontos sub-satélite (PSS),acima 

dos quais, a uma altura N,a antena da estação "v?'  o satélite segundo uma 

elevação constante. 

A Fig. 111.2 mostra que, para um satélite de 6rbita 	circu 

lar, éste lugar geométrico dos PSS são circular concêntricos à estação. 

O mesmo intersse nos conduzira aos lugares geonítricos dos 

PSS, acima dos quais a antena de uma estação de rastreio tIViI  o satélite, 

segundo um azimute constante (Fig. 111.3). 

111.2.2 - CALCULO DAS LINHAS DE ELEVAÇAO CONSTANTE E SEU IÃPEAMtNTO - - 

A matemtica ser simplificada com o uso de trigonometria 

esf&-ica.DaFig. 111.4 aplicando _alei dos cossenos ao triângulo esfri 

co N, P, E, definido por: 

N polo norte geogrfico 

P um ponto sflbre a Terra dado por suas coordenadas (PP la 

titude e ®P longitude), que pertence ao lugar geométrico 

de elevação constante. 

E a estação APT de rastreio, dada pelas suas coordenadas 

(tPE latitude da estação e 0E  longitude da estação). 



temos: 

cos 6 = cos (9O °-p) * cos (90QIIt) + sen(9004) * 

* sen (900 *E) * cos AO 

isto é, 

cos 6 = sen g) * sen E + cos lPp * CO5tPE * costü (111.1) - 

sendo 6 o arco de cTrculo mximo que liga o ponto 

P(ip,e) 	estação E(*E,OE). 

DaFig. 111.5 aplicando a lei dos cossenos ao tringulo S, 

O,E, definido por: 	 - 

S satlite 

E estação 

O centro da Terra 

temos 

= (R+H) 2  + R - 2R * (R+H) * cosó  

sendo 	R 	raio da Terra 

l-t 	altura do satlite 

Aplicando a lei dos senas ao mesmo tringulo, temos: 

senó = sen(900+cz) = senS 	 (111.3) 
D 	(R+H) 	R 

isto g, 

senScosa =  
(R+H) 



elevação._ - 
H 

;atélite 

Estação 

-- Js 
Fig. 111.3 - Lugar geometrico dos P.S.S acima dos quais 

i te 
/ Icircuios

concntricos 
deigual ele 
vaçao 

Cone de 
tmãximo 

- - - - 	 - 	Iãngulo central 

ES 

- 	-- 
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Fig. 111.2 - Lugar geométrico dos P.S.S. acima dos quais 

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

o satélite é "visto' pela estação com um 

centro azimute X. 
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NT 
Cfrcuio de "Raio" 6 
L.G. Elevação 
constante 

p(*qe 

Linha de 
	 ví kY ¶ 

igual azimute 	-. - 

1: 
'\ N—.,/ 	•ep/I .', 	.. —•---__.._-- - I 

/ 

••• Ø& 	. 	/ 

Fig. 111.4 - Relação entre o azimute x, o arco 6 e as 

coordenadas da estação 	E' E e de um 

ponto P( 	do L.G. 

cSatlite 

Fig. 111.5 - Relação entre o ngulo central ó,a eie 

vaço a da antena e a aiçtura H do saté 

li te. 
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D= (R+H) seM 	- - 
cosa  

ci 	a elevação do satlite s8bre o PSS 

(111.4) ao quadrado e substituida em (111.2),virã. 

(R+H)2 sen2d = (R+H) 2 + R2  - 2R * (R+H) * 

desenvolvendo chegamos a: 

2 	R 	2 	 (íR2 	2 1 cosô_2(____)cosa*coscs + l+___)*cosa_lj=0 
R+H 

que € uma equação do 29 grau em cos s 

então 

4 	rR2 cos 6 = (g) C052ct ±/'frj)2co5 ci - [(g) + i] *cos 2a+l 

Para 

900 	5=0 	oucoss= +1 

(Abandona-se a solução negativa) 

Finalmente 

+sencs  R Cos2ct 	/ÇTJg)2 2 	-- cos ci 	1(111.5) cos 6 = 

Esta equação permite calcular o valor do arco 6o  para uma 

dada elevaão a0 . 

Êste valor (se ) levado ã equação (111.1) nos dá a equação 

do lugar geométrico 	para = %=constante.  
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O problema esú resolvido e o levantamento de um grifico.pa 

ra a variando de o°  ate 900.  consiste em calcular pares de valores e 

O p  que serão graficados. 

111.2.3 - CALCULO DAS LINHAS DE AZIMUTE CONSTANTE E SEU MAPEANENTO 

Seja P(po) os pontos sub-satélite, s3bre os quais um 

satélite é "visto" pela antena de uma estação, segundo um azimute cons-

tante. 

Da Fig. 111.4 aplicando-se a lei dos cossenos ao triÉngulo 

esférico N,P,E, vem: 

cos(900 - 	= cos(900 - 	
* cos 5 + sen(900 -'E * 

* sen 6 * cos 

isto 99 

sen iPp = senipE * coss + cos E * senó cosx 	(111.6) 

Aplicando a lei dos senos ao mesmo tringu10 esférico, 	te 

mos: 

sen x 	= senü 	 sendo AO = 0r eE 
sen(900-ip) 	senó 

isto :. 	sento = sen6 senx  cosiP 	(111.7) 
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Na equação (111.6) fixamos um certo x 	x 0 e variamos ova 

lor de 6 desde 00  até o seu valor mximo (ó max arccos(p)) 

Com isto calculamos os valores ipquelevados em (III.7)para 

os mesmos &S e 	nos dão AO e portanto O s,. 

Os pares de valores (ee:4) graficados para um certo x' 

constituem uma linha de PSS, acima dos quais o satélite é "visto", pela 

estação com azimute x = = constante. 

A multiplicidade de ciculos repetitivos envolvidos, nos 

conduziu a uni programa FORTRAN IV que d satda direta em "Plotter" 	des 

tas linhas de azimutes e elevaç6es constantes para uma dada  estação 	APT 

E' ° E 

O apndice O  mostra o programa APTR e um mapeamento dos lis 

gares geométricos das linhas de elevação constante, enquanto que as rã 

diais correspondem a linhas de igual azimute. 

111.3 - "GRBITA PADR?VO" 

Anteriormente fizemos os gráficos de elevação e azimute cons 

tantes. Falta-nos agora, conhecer o lugar geometrico dos pontos sub-sath 

te durante um intervalo de tempo úxirno que a estação APT possa rastre 

ar o satélite de horizonte a horizonte. 
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Conjugando-se o movimento de rotação cia Terra e a traje 

t6ria do satélite obtem-se gste lugar geomtrico projetando ortogonal 

mente, em cada instante, o satélite s6bre a superficie terrestre. 

A êste lugar geométrico, escalonado em tempo, denominamos 

"6rbita padro°. 

Como o satélite tem 6rbita eliptica, a órbita padrão se 

rg feita - -simulando-se um satélite com parâmetros orbitais idnticos 

qule para o qual pretendemos calcular a 6rbita padro; com excesso de 

queadotamàs,para o semi-eixo maior,um valor , 
 igual ao raio da Terra (su  

posta es4rica), mais uma altura média entre apogeu e perigeu da órbita. 

Ainda mais, a excentricidade d&ste satélite deve ser nula. 

	

Com &ste parâmetro calculamos e traçamos :a órbita 	pa 

dro, confeccionada em material transparente e escalonada em intervalos 

de tempos regulares (minutos de cruzamento com o equador). Conhecendo- 

	

se um ponto desta órbita, bem como o correspondente tempo, pode-se 	fa 

zer a f61ha de rastreio, para t6da uma passagem do satélite sabre o 

campo "visual" da estação APT. No anexo D, apresentamos um programa que 

traça "6rbitas padrões" a partir dos pontos .sub-satlite calculados Pe 

lo programa MESA02. 
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Fig. 111.6 - Erro de localização (em milhas n5uticas) 

devido a distorção de lente NIMBUS-Ili a 

1.112 Km de -altura. 
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111.4- CRUZAMENTO COMO EQUADOR 

A partir das efemrides de um sat1ite (conjunto dos pa 

rgmetros orbitais conhecidos numa certa Epoca - ver Fig. 111.8) 	fica 

determinada a trajet6ria do satlite pela sua equação de movimento. Ad 

mitindo-se que stes parmetros não sofram variaçãoes aleat6rias (choque 

com meteoritos, por exemplo), podemos fazer a previsão dos pontos em 

que o satlite estarg em cada tempo; ou seja, pela equação de movimen 

to f(Jt,t) = o E posstvel calcular para cada tempo t o ponto do espa 

ço dado por r 	no qual o satélite se encontra. Ou, inversamente, para 

um dado ponto, quais so os tempos (o movimento 	peri6dico) t 1 ,t2 ,... 

nos quais o sat1ite voltara a passar pelo mesmo. 

Atravs dos PSS (*,o) e da altura localizamos o satElite. 

Fixando a coordenada latitude, calculamos quais os 00 e os tempos em 

que os PSS se projetarão s6bre esta latitude. 

Esta latitude, devido 	simetria, 	escolhida como sendo 

o equador. 

Os cruzamentos com oEquador são definidos pelos valores 

de tempo e longitude, segundo os quais os pontos sub-satglite estão con 

tidos no equador. (interseção da Srbita com o plano equatorial). 

Cada Estação APT receberã do Instituto de Pesquisas 	Es 

paciais (INPE) as f61has de previsão de cruzamento com o equador,impres  

sas por computador atravs de um programa em FORTRAN IV elaborado pela 
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equipe do Projeto MESA, dëste Instituto, contendo as seguintes informa 

çoes: 

- Nome do Satlite. 

- Mês e ano das previs6es 

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

- Latitude (dentro de uma certa faixa daëordem de 1 grau) 

- Longitude de cruzamento, - 

- Altura do satlite s6breo P55 

Com esta informação a falha de rastreio ê feita ajustan 

dose convenientemente a transparência da arbita padrão s6bre o grfico 

de elevaço e azimute constantes, anotando..se de minuto em minuto a par 

tir do cruzamento os valores de e1evaço (de 00  atê  00)  e os correspon 

dentes azimutes. Um exemplo de f61ha de rastreio pode ser visto na f! 

gura 111.9. 

111.5 - ORBITAS QUE PASSAM POR CIAM DA ESTAÇÃO EGRBITAS DE APARENTE 

DIFICULDADE EM RASTREAMENTO 

iFi evtfãr ÍjTe oRabo que liga - a antena m6vel ff estação 

se rompa ,existe um contato que ê desligado quando se diminue o azimute 

atê 00,  tentando 1ev-lo a valores da ordem de 3600. 

Esta interrupção ê um inconveniente quando rastreamos or 

bitas que " cortam "  a linha de azimute 0o  acima da estação. 
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NASA GODDARD SPACE FUGHT CENTER C-RÊENSELT MD 
ISSUE DATE: 	JAN a 5 1971 
SECTION 

TM FOLLTLTIRG ARE THE BROUVER MEAR ORBITAL aE?IENTS 
FOR SATELLITE 168 114A ESSç,.EIGHT 	 O 
CC1PuTEO AflD ISSUED 8? 11€ GODDARD SPCE FLIGHT CEPITER. 
EPOCX 71 Y O! P1 15 D AI 00 KOURS .08.00 ri IN. UT0 
SEM? MAJOR AXIS 7815.393 KILOMETERS 
ECC!fTRICtTY 1003216 

101781 DEGREES 
EAÇ4NOlAL? 131.123 DEGREES 

ARGU?4ENT OF PERIGEE 243,289 DEGREES 
IIOTION 	MIHUS 1e962 DEG.PER DA? 

ReA, 	07 ASCEFDC 	NODE 78.426 DEGREES 
P1OTXON 	FLUS 0.988 DEG. 	PER DA? 

(0MALIST1C PERICD 11459977 MINUTES 
PERIGO DCI 	PLUS 04) (1114. 	PER DY 
EiGMT OF PERIGEF 1412.10 KILO&IETERS 
}na}{r 3? APOGEE 14€2C36 }(ILONETERS 
VELOCI?? AI PERIGEE 25793. IM, 	PER MR, 
VELGCITV AI APOGEE 25627. ?Ç(t 	PER XL 

E000 LAT. 	OF PERXGEE NINUS 	6C.92 DEGREES 

Fig. 111.8 - Parmetros orbitais para o Satélite ESSA-8 

(Em anexo Cruzamentos coa o Equador) 



EQUATOR CROSSINGS 
NASA GODDARD SPACE FLIGHT CENTER GREÉNBELT MD 

ISSUE DATE JÂN  O 4 1971 

T ILIE FOLLOWING ARE EQIJATOR 
CROSSINGS FOR SATELLITE 681141 
11 231637- 024.55 014508 09507 
12 011119-053.23 014509. 09508 

-12 030601-081.90 014509 09509 
12 050043-110.58 014510 09510 
12 065526-139.25 014511 09511 
12 085008-167.93 014511 09512 
22 104450 163.39 014512 09513 
12123932 134.72 014512 09514 
12 143414 106.04 014513 09515. 
.2 162857 077.37 014514 09516 
12 182339 048.69 014514 09517 
12 201321 020.02 014515 09519 
12221303-008.65 0145.16 09519 
13 000745-037.32 014516 09520 
13 020228-066.00 014517 09521 
13 035710-094.67 014517 09522 
13 055 152- 12 3. 35 014518 09523 
13 074634-152.02 014519 09524 
13 094116 179.29 014519 09525 
13 113558 150.62 0 1 4 52 0 09526 
13 133041 121.94 014520 09527 
13 152523 093.27 014521 09528 
13 172005 064.59 014522 09529. 
13 191447 035.92 014522 09530 

.13 210929 007.24 014523 09531 
13 2304 12-021.42 014524 09532 
14 005854-050.10 014524 09533 
4 025336-078.77 014525 09534 

14 044813-107.45 014525 09535 
14 064300-136.12 014526 09536 
14 083743-164.80 014527 09537 
14 103225 166.52 014527 09538 
14 122707 137.34 014528 09539 
14 142149 109.17 014528 09540 
14 161631 080.49 014529 09541 
14 181114 051.82 014530 09542 
14 200556 023.14 014530 09543 
14 220038-005.52 014531 09544 
14 235520-034.20 014532 09545 
15 015002-062.87 014532 09546 
15034444-091.55 014533 09547 
15 053927-120.22 014533 09548 
15 073409-149.90 014534 09549 
15 092851-177.57 014534 09550 
15 112333 153.74 01-1535 09551 
.15 131815 125.07 014536 09552 
15 151258 096.39 014536 09553 
15 170740 067.72 014537 0554 

15 190222 03 9. 04 014538 09555 
15 205704 010.37 014539 09556 
15 225146-018.30014539. 09557 
16 004629-046.97 014539 09553 
16 024111-075.65 014540 09559 
16 043553-104.32 014540 09560 
16 063035- 133.00 014541 09561 
16 052517-161.67 014542. 0 95 62 
16.102000 169.65 014542 09563 
1.6 1.2 1442 140.97 014543 09564 
16 140924 1 12.30 014543 09565 
16 160406 083.62 014544 0 95 66 
16 175848 054a95 014545 09567 
16 195330 026.27 014545 09563 
16 214813-002.39 014546 09569 
16234255-031.07 014546 09570 
17 013737-05974 014, 547 09571 
17 033229-038.42 014547 09572 
17 052701-117.10 014548 09573 
17 072144-145.77 014545 09574 
17091626-174.4501454909575 
li 111108 156.87 0.14550 09576 
17 130550 128.20 014550 09577 
Ii 150032 099.52 014551 09578 
17 165515 070.85 014552 09579 
17184957042,17 014552 09580 
17 204439 013.50 014553 09531 
17223921-015.17014553 09582 
18 003403-043.84 014554 09583 
18 022846-072.52 014554 09584 
13 042328- 101! 19 014555 09535 
18 061810-129.87 014556 09536 
18 081252-158.55 014556 09587 
18 100734 172.77 014557 09583 
18 120217 144.10 014557 09589 
18 135659 115.42 014558 09590 
18 155 14 1 086.75 014553 09591 
18 174623:058.07 014559 09592 
18 194105 029.40 014559 09593 
18 213548 000.72 014560 09594 
19 233030-027.94 014561 09595 
19 012512-056.62-014561 09596 
19 03 1954-085.29 014562 09597 
19 05 1436-113.97 014562 09593 
19070918-142.64 014563 09599 
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Para sanar tal inconveniente o tipo de antena permite va 

lores de 00  a  1800  de elevaço. 

Em exercicios pr5ticos abordaremos tais órbitas com espe 

dai ênfase e quais procedimentos a serem tomados. 

111.6 - TEMPO DA FOTOGRAFIA 

Entendemos por tempo de fotõgrafia o tempo em horas, mi 

nutos e segundos no qual a fotografia foi obtida. 

Ë 6bvio que isto se aplica s&iente a fotografias instntg 

neas, se bem que podemos estendera definiço para o caso de fotografias 

tomadas durante um certo intervalo de tempo. No entanto, nste caso, o 

tempo sera,na realidade, o tempo de um ponto de uma das linhas da 	foto 

grafia, a linha central, por exemplo. 

No caso dos satélites ESSA-8 e ITOS-1 -este tempo correspon 

de ao tempo que observamos a transição entre o sinal de aviso de início 

da foto (300 Hz) e o sinal de fasagem acrescido de 25 segundos.(Porm bas 

ta adicionar - segundos de vez que o relógio da estação tem uma precisio 

de 1 segundo). 

Pste tempo deve ser anotado cuidadosamente pois dle depen 

derã a boa precisão na determinação do PSS. 
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111.7 - CALCULO DO PONTO SUB-SATËLITE (P55) 

r sabido o tempo de cruzamento com o equador das 	folhas 

de precisão 

Uma vz recebida uma fotografia conhecemos o tempo desta 

fotografia. 

Com a diferença dstes dois tempos procuramos numa tabela 

(Apëndice E) os valores latitude e A longitude em função do tempo. 

A longitude do PSS ser5 lida na referida somando-se a 	lon 

gitude de cruzamento com o equador com o A longitude. 

A latitude 	o valor extraido da Tábeli. 

Com a latitude e longitude do PSS fica bem determinada a 

grade que deveremos usar para as anglises meteorolgicas. 

Pela "órbita padrão" e o grfico de azimute e elevação po 

demos obter o PSS por interpolação grãfica e uma simples regra de três. 
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CAPITULO IV 

ANALISE SIMPLIFICADA DAS FOTOS 

IV.I.l - NOÇOES GERAIS DE CLASSIFICAÇAO DE NUVENS 

Para o pessoal operativo dos serviços meteoro16gicos, pare 

ce mais fácil uma classificação de nuvens pelo modo como são vistas pelo 

satélite, a partir de modêlos com os quais já estejam habituados, da si 

n6tica e observaç5es clâssicas. 

Partindo dêste ponto de vista, os sistemas de nuvens podem 

ser classificados em: 

Cirros e Cirros-estratos; 

Pequenos cumulos de bom tempo (nuvens individuais, de 

1/2 milha ou menos de diâmetro); 

Nuvens cumulos e estratos-cumulos organizados em ruas; 

Cumulos congestos (nuvens individuais de 1/2 a 2 	mi 

lhas de diâmetro); 

S. Cuniulos-nimbos e tempestades (Thunderstorms); 

6. Estratos, Estratos-cumulos, Alto-estratos, e Alto-cumu 

]os. 
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IV.1.1.1 - CIRROS E CIRRO-ESTRATOS 

Cirros finos ou cirro-estratos quase nunca são visíveis 

(Fig. IV.l). Os cirros esparsos são visíveis, exceto contra um fundo 	de 

massa de nuvens baixas (Fig. IV.2), os cirros são õbviamente visíveis na 

abertura, a esquerda do ponto sub-satélite, entre as massas de nuvens bai 

xas. 

Uma inspeção cuidadosa mostra que elas também se estendem 

sôbre as nuvens baixas na base da foto. Apresenta, frequentemente a for 

ma de faixas (Fig. IV.3), estriaç6es (Fig. IV.4) ou aparência fibrosa o 

rientada aproximadamente paralela ao vento do nível da nuvem, e seme 

ihàhte em aparência a que é vista da Terra. 

IV.l.I.l.l - CARACTERTSTICAS IDENTIFICADORAS 

Aparência fibrosa; brilho relativamente baixo; relativamen 

te insensível aos efeitos geogrficos, (i.e., cirros que se estendem a 

través das linhas costeiras seu variação (Fig. IV.5) , ao passo que os cu 

mulos são, comumente extensos sêbre a Terra do que sãbrea ãgua, ou vi 

ce-versa, dependendo da estação). 

Quando os cirros provêm de curnulos-nimbos de temperatura 

ou de massas de nuvens convectivas maiores, encontradas nas tempestades 

tropicais, o brilho decrescerá na direção de onde provn(Fig. IV.6). 	O 

vento no nível dos cirros pode ser admitido soprar da porção mais 	bri 

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

LI-IA OU MENOS DE DIAMETRO 

De um modo geral, asse tipo. de. nuvem, pelas suas dimensões 

fio sio resolvidas pela câmera e, quando aparecem, se assemelham a lençol 

nebuloso de baixo brilho. (Veja Fig. IV.7do TIROS, fotografado por aviio 

em 373 N). Muitas vêzes, a área pode parecer limpa, os cumulos sio distin 

guTveis dos cirros por sua falta total de aparência fibrosa e sua sensibi 

lidade s áreas terra-água (Fig. IV.8). Áreas de cumulos de bom tempo po 

dem apresentar uma textura ligeiramente granular quando vistas em baixos 

ângulos nadir, acreditando-se que seja devido a uni grupamento não aleatõ 

rio de elementos de nuvens, as quais, individualmente, sio demasiadamente .) 

pequenas para serem resolvidas. 

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

A estrutura cumulifornie é visTvel sõmente nas áreas das fo 

tos com alta resoluçio (i.e., próximo do centro das fotografias obtidas 

com ângulo nadir baixo). 

A estrutura em linhas paralelas é vista mais fâcilmente 

(Fig. IV.9), mas também desaparecem sob condições desfavoráveis. Como já 

dscutimos, não é posstvel distinguir filas de cumulos de bom tempo, em 

células individivais. O aspecto geral é o de pequenos cumulos aleatóriamen 

te espalhados - uma área uniforme de brilho relativamente baixo. 
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IV.1.1.4 - CUMULOS CONGESTOS (CÊLULAS INDIVIDUAIS DE 1/2 A 2F,t.ILHAS 	DE 

DIÂMETRO) 

Com êngulos nadir baixos e para cobertura de nuvens 	inter 

rompidas, a aparência é definitivamente curnuliforme(Fig. IV.IO ). A distên 

cia aparente entre cada elemento habitualmente é de 5 a 15 milhas e mais 

frequentemente vemos mais os grupamentos de que as nuvens individuais. Pa 

ra 5ngulos nadir mais elevados, as nuvens espalhadas em extensão, e a co 

existência de muitos cirros ou pequenos cumulos, decresce a aparência cii 

muliforme e pode até elimin5-1a. 

A combinação de cumulos congestos espalhados em campo 	de 

pequeno cumulos ou com muitos cirros, aparinta um aspecto de lençol mos 

queado, com pontos espaçados de 5 a 10 milhas em média. Evidentemente, és 

te é Um aspecto de pequena escala, não visto com frequência. 

IV.1.1.5 - CUFIULOS-NIMBOS E CÉLULAS DE TEMPESTADES 

Estas nuvens são de dimensões visTveis e se não estão pro 

fundamentesiibebidas em outros tipos de nuvens aparecem como bôlhas bri 

lhantes de-5 a 20 milhas de diâmetro, ou em pequenos grupos de 50 ou mais 

milhas (Fig. IV.6). As maiores dimensões são grupós de cumulos-nimbos, com 

dimensões aparentes realçadas pela degradação e a formação de bigornas de 

cirros densos (Fig. IV.11). 
e 4 	 f 
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Camadas pré-existentes Ze nuvens fragmentadas oriundas de 

tempestades podem obscurecer completamente a estrutura cumuliforme. A 

xistncia de tempestade e/ou fragmentos de cumulos congestos, pr6ximos do 

est5gio de cumulos-nimbos, podem ser inferidos da aparência de manchas nas 

massas de nuvens e a relativamente brusca gradação no brilho. (Vide Fig. 

IV.1l) 

flodêlos mais destacveis de nuvens produzindo tempo severo, 

apresentam caracterfsticas comuns. Eles são distingufveis de outros modé 

]os de nuvens de cumulos pelas dimensões em média escala e a continuidade, 

alio da aparência uniform&(Fig. IV.11). Podem se apresentar separadas ou 

completamente isoladas de outras coberturas de nuvens e, na fáixa de gran 

des dimensões do espectro da mesoscala, medindo entre 100 a 200 milhas de 

comprimento; o brilho, a nuvem "quadrada" no lado superior esquerdo da 

Fig.IV.12é um exemplo. Sendo comumente de dimensões transversas senelhan 

tes, elas aparecem comobolhas de nuvens maciças; e esta é uma das 	suas 

mais distintas caract&Tsticas. 

Embora cada mod&lo seja uma grande unidade com pequenos de 

talhes internos, os bordos, claramente definidos, a aparência recortada 

ao longo e sobretudo o brilho intenso sio indicações de sua natureza con 

vectiva. 

Com poucas exceções, longas linhas de cumulos desenvolvidos, 

os quais deveriam ser esperados ao casos de linhas de instabilidade são 

raramente vistos. 
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IV.1.1 .6 - ESTRATOS.ESTRATO-CUMULOS. ALTO-ESTRATOS E ALTO-CUMtJLOS 

Combinações dêsses tipos em duas ou mais camadas ocorrem 

com frequência e se apresentam com um aspecto de folhas amorfas de bri 

lho relativo (Fig. IV.13). £ impossfve1 distinguir camadas separadas ou 

o elemento individual estrato-curnulos ou alto-estratos,a não ser que uma 

ligeira estrutura cumuliforme tenha sido vista nos bordos de extensas co 

berturas (FigsTIV.14 e IV.13).Os alto-estratos e alto-cumulos tem brilho 

baixo. Coberturas de nuvens strato-cumulos aparecem perfeitamente bri 

Jhante (Fig. IV.15). 

IV.1.2 - APARÊNCIA DAS NUVENS CONFORME VISTAS DO SATÉLITE 

A maioria das nuvens' inçividuais não podem ser vistas 	na 

fotografia, devido a sua pequena escala e, cônsequentemente não podem se' 

identificadas como o são quando vistas da Terra. 

Em lt%gar disso, são vistas em grupos ou blocos de nuvens 

individuais. Embora a resolução não permita deteção visual dos aspectos 

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

As camadas de estratos e estrato-cumulos,que geralmente tem 

albedo elevado, aparecem como uma camada cinza claro, com vestTgios do 

fundo, acompanhados ou não de pequenas; escamas, de densidade pouco dife 

renciiv&kno conjunto. 

Os alto-cumulos, cumulos congestos, cumulos-nimbos são vis 

tos como um maciço muito branco, quando estão formando sistemas maiores, 

geralmente apresentam um cont&rno bem delineado, quase sempre com peque 
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nas áreas sombreadas. Se estio em pequenos grupos podem ser observadas 

as irregularidades maiores de cont6rno, como sombras mais ou menos obser 

viveis, na depend&ncia do ingulo do sol e posiçio do satélite. 

As formações cirriforwes raramente so identificiveis com 

segurança. Depende muito do aspecto geral da área em que surgem. Quando 

detetiveis, apresentam uma leve nuança de cinza mui-discreto, quase se 

confundindo com o fundo. 

As nuvens lTquidas sempre aparecem mais brilhantes do que 

as nuvens de gélo (cirros) de mesma espessura. 

A maioria dos cirros e cirro-estratos são translucentes e 

quando reportados de Terra como espalhados, sio invisTveis para o satli 

te, a menos que haja condições excepcionais de iluminação e findo escuro. 

Nunca excedem o brilho do cinza. 

IV.1.2.1 - NENHUMA NUVEM r VISTVEL 

A situação pode ser extamente como parece, mas g igual 

mente provvel, dependendo da qualidade da foto, que tais Hreas podem 

estar parcialmente ou completamente cheia de cirrus ou cirru-stratus fi 

nos e espalhados, ou então pequenos cumulus-humilis de dimensões nio r 

solvidas pela câmera. 
_ 	- - 	 - 	 - - 

IV.1'.2.2 - APARENCIA CUMULIFORME FAIXAS RETAS OU LIGEIRAMENTE CURVADAS 
- 	

Êsses conjuntos podem ser aproximadamente paralelos ,perpen 	- - 

diculares ou (menos frequentemente) em outros ângulos em relação ao venta. 
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Há razões te6ricas para acreditar que as nuvens cumulifor 

mes sejam paralelas ao shear vertical do vento, mas o shear através das 

camadas convectivas é aproximadamente paralela à direção do vento onde a 

incerteza na direção do vento é ± 1800, a direção correta pode,muitas v 

zes, ser inferida de condições existentes nas proximidades. 

Os conjuntos de cirros, encontrados no lado quente 
	

das 

correntes de jato, habitualmente aprésentam caracterTsticas tanto cumuli 

formes como não cumuliformes.(Fig. IV.3) 

IV.1.2.3 - APARËNCIA CUMULIFORME - NÃO EM FAIXAS - CÉLULAS MACIÇAS 

Isto inclue tanto os cumulos, estrato-cuniulos, alto-cumu 

]os ou cumulos-nimbos igualmente espaçados ou em arranjos aleatórios. 

Cumulos de bom tempo (cúmulus humilis), estratos-cumulos e alto-cumulos 

devem estar presentes, fragmentados em quantidade para ser visivel. 

(Ftg.IV.16 e IV.14). 	 - 	- 

As nuvens cumulos-nimbos completamente desenvolvidas so 

muito brancas e so frequentemente caracterizadas por um dos lados que 

sombreia ràpidamente do muito branco para ausncia de nuven. Esta 	situa 

ção corresponde à redução gradual da espessura da bigorna do cuniulos-nim 

bos na direção do vento. (Fig.IV.6). 

Quando a atividadeconvectiva aumenta nesta categoria,mui 

tas células de mau tempo fragmentadas podem ser vistas entre as nuvens 

mais brilhantes e eventualmente pode obscurecer a estrutura cumuliforrne. 

(Fig. IV.11)  
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IV.1.2.4 - APARÊNCIA CUMLJLIFORME - NÃO EM FAIXAS - MULAS POLIGONAIS 

CÔNCAVAS OU CRESCENTES 

(Fig. IV.17) 

As c1ulas em formas de poligonais c&ncavasou em crescen 

tes, constituem um modlo de cumulos e cumulos congestos arranjados em 

aneis ou crescentes. As crescentes são geralmente orientadas na mesma di 

reção,com o vento soprando nos lados abertas das crescentes em ângulos 

acima de 45 

IV.1.2.5 - APARÊNCIA CUMULIFORME - EM FORMA VERNICtJLADA 

- (Fig. IV.18) 

Este modlo 	encontrado especialmente s6bre os oceanos, 

nos "Trades" e no fluxo de ar frio por trs dos ciclones maiores. O mo 

dlo representa cumulos e estrato-cumulos, frequentemente por baixo  de 

uma inversão. Os ventos na camada convectiva tendem a ser frescos para 

fortes e paralelo 	orientação geral das faixas ou transversal a ela num 

pequeno ãngulo em direção ao centro de baixas press6es. Quando o shear 

enfraquece, o padrão tende a forma de crescente e, quando o shear se a 

proxima:de zero, 	forma de clulas poligonais, O enfraquecimento ou au 

mento de qualquer inversão acima do topo da nuven pode tambm conduzir 

transição para crescente e subsequentemente 	clula poligonal. 
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IV.l 2.5.1 	APARÊNCIA ESTRATIFORME - FAIXASJ 

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

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

rente de jato 1 (Fig.Iv.4) ,  que no mostram aparência cumuliforme. 

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

ros. 

IV.1.2.6 - APARÊNCIA ESTRATIFORME - NÃO EM FAIXAS - FIBROSA 

Tais nuvens s io cirros, alto-estratos ou estratos. Quando 

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

semelhantes aos Urros vistos do solo, .(Fig. fl'.20) os cirros so a fai 

xa de nuvens cinza esquerda do ponto subsat1ite. 

As vzes os cirros so observados na forma de urna faixa 

simples adjacente ao jato, no lado quente. 

K Fig. IV.21 	mostra 	 fibrosos numa Srea est 

vel do oeste da California. 

IV.1.2.7 - APARÊNCIA ESTRATIFORME - NÃO FIBROSO, NEM FAIXA 

Este modlo inclue nuvens em lençol ou sujeira.Campos de 

pequenas nuvens cumuliformes espalhados, tais como cumulos ou estratos- 
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cumulostarnbm tm sido encontrados com essa aparncia, porque a baixa 

reso1uo disponivel 	inadequada para defini-los. Nuvens cinza ou cinza 

escuro consistem decirro-estratos sombreados por fratura, e fracto-estra 

tos (Fig. IV.22) 

Sujeira na atmosfera tem,tamb&i, aparência semelhante 

(Fig. IV.2)' 

Nuvens de branco uniforme indicamestratos ou estrato-cumjT 

]os esparsas (Fig. IV.23) 	ou um sombreado combinado de ifiiEis-.eiratos 

alto-estratos, e alto-cumulos os quais podem produzir ligeira precipita 

ço (Fig.Iv.13).; 

Nuvens muito brancas, uniformes'(Fig. IV.24) são 	mdi 

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

madas, com uma boa probabilidade de produzir precipitaço. 
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IV.2.1 - SISTEMAS EXTRATROPICAIS DE NUVENS 

Os sistemas estratropicais de nuvens sio os padrões 

mais fcilmente reconhecidos pela extensa e bem definida formação geral, 

em que os sistemas frontais, v6rtices e linhas de instabilidade associa 

dos aos sistemas frontais são os mais notgveis. 

Os sistemas frontais apresentam-se corno extensas massas 

de nuvens cumulfFformes em sua maioria, arranjadas de modo continuo, em 

faixas mais ou menos largas e extensas, embebidas nas massas frias 	das 

latitudes acima de 25
0 

. 

Nsses sistemas são reconhectveis diversos padrões de nu 

vens abaixo classificados: 

ModElos de nuvens em especial, comumente referidos 

como nuvens de v6rtice, numaextensa faixa de dimen 

sEes (Fig. IV.25). 	 -- 

Virgula (,) (Nassas de nuvens em forma de ,), Fig. IV. 26 

de tamanho apropriado à escala sin6tica, tendo mui 

tas vEzes a forma de vrtice. 

Faixas maiores de nuven&(Figs. IV.27 e 28): .  

com ou sem distorç6es, arqueamento ou saliEncias. 

Massas maiores de nuvens convectivas (Figs. IV.29, IV.6 

e IV.11). 

S. Áreas stratiformes em larga escala (Figs. IV.30 eIV.20), 

caii maior ou menor grau de configurações em listas. 



4 

-i 



Fig. IV.29 - Área estratforme em lar 

ga escala. 

Fiq. IV.30 - FamTlia de vórtices ciclnicos de latitudes mdias. 
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6. Áreas de escala sin6tica mais ou menos uniforme 

cheias com modlos de nuvens em menor escala. Ësses 

modlos em escala menor podem incluir: 

clulas convectivas de vrios tamanhos e formas, 

faixas e ruas de nuvens. 

IV.2.1 .l-MODtLOS DE NUVENS EM GRANDE ESCALA 

Nas maiores, ou quase hernisfricas, escala de anglise, 

grandes massas de nuvens, tanto estratiformis quanto cumuliformes,mostram 

estrutura interna alongada eem faixas nas fotografias de satlites. 

Composiç6es de fotos ou nefan14ses cobrindo uma signifi 

cativa fração de um hemisfrio revelam as famTlias de vartices cicl6niws 

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

IV.2.1.2 - VRTICES 

O padrão de nuvem em 	espiral ocorre numa larga varieda 

de de formas e escalas, tanto nas regi6es tropicais •quanto nas regi6es 

extratropicais. Nas latitudes temperadas, os mais comuns so relacionados 

com os maiores ciclones de tempestades (Fig. IV.25) que iniciaram a oclu 

são 	ou estão num estgio subsequente de desenvolvimento ou dissipação. 

IV.2.1 .3 -VRTICES MENORES 

Nas regi6es extratropicais, os modlos mais comuns se in 



166 

cluem numa das tres categorias: 

Pequeno, mas geralmente bem distinto v6rtice de 	nu 

vens encontrados no ar polar no extremo da porço 

oeste dos vórtices maiores e circulaç6es ciclonicas. 

Virgula ou crescente, com caractertsticas parciais 

de vrtices, os quais so fornecidos pelas nuvens na 

porção leste do cavado de onda curta e vorticidade 

máxima, comumente localizado na direção do equador e 

/ou para leste do cavado superior maior e ciclones 

fechados de nTvel superior. 

Sistemas de tempestades quase dissipados (Fig. IV.31) 

uma vêz que, os mod&los de nuvens em vórtices no es 

tãgio final podem sugerir uma circulação mais inten 

sa. 

IV.2.1.3 - VTRGULA EM ESCALA SINÓTICA 

Modlos de nuvens cerradas, brilhantes, em forma de cres 

cente, tais como na (Fig. IV.32), Ss v&es semelhantes na forma geontri 

ca e tamanho, asociados com os primeiros estqios de oclusão de ciclones, 

têm sido encontrados com cavados da mdia troposfera. 

IV. 2.1.4 - FAIXAS DE NUVENS MAIORES 

Conquanto &sse tipo de nuvem seja de considervel signi 

ficado sin6tico, sua correta interpretação frequentemente requer conside 

raç6es tanto das nuvens vizinhas quanto da anãlise sin6tica de escala 

ri 
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maior, dentro das quais estarão ajustadas. São encontradas associadas 

com: 

Frentes frias e oclusas, correntemente ou prviamen 

te associadas com tormentas ciclonicas maiores. 

A faixa de nuvens frontais podem persistir nas lati 

tudes mais baixas, bem ap6s ter sido perdida a dete 

ço numa base convencional. 

Instabilidade convectiva ou linha de instabilidade, 

particularmente, mas no necessariamente, no 	setor 

quente 	vanguarda da frente  fria. Tais linhas 	de 

instabilidade prg-frontais,podem as vazes ser dife 

renciadas de uma fãixa de nuvem frontal ,pela sua a 

parncia mais convectiva e interrompida e afrontei - 

ra recortada das nuvens que forniari a faixa.'(Fig. 

IV.33)  

Linhas de instabilidade post-frontais, incluindo ban 

das em espiral, nos v6rtices, a oeste da banda fron 

tal principal (Fig. rv.34) 	- Estas podem, com fre 

quncia, parecer com uma frente fria secundria numa 

anlise baseada principalmente em dados convencionais. 

Alargamento para fora e inversão de nuvens produzi 

das pélar atividade; convectiva relativamente forte 

mas em baixo nivel no ar frio exatamenteatríse por 

baixo de uma frente fria (Fig. IV.35)_ 	Nstes 	ca 

sos o crescimento vertical 9 inibido e o alarganien 

to horizontal e a imersão so promovidas. 



/ 



L IV.37 - i4uvens em grupo associa 

com covimento de frente fria das 

tudéS údias, nos trópicos. 

15°N Z4*,F, - 

h .140°W 

- 	 - 	IA
J
O ,-.--- 	•,  

Fig. IV.38 - Linhas de convergncia associadas com o cavado monsona) no les 
te do PacTfjco Norte. 
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IV.2.1.5- NASSAS 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 corno produtoras de 	tempo 

local severo. Menos severo mas com tempo significativo provvelrnente 

onde tais massas estão aparen4rnente embebidas em cobertura de nuvens 

mais extensas(Iig. IV.12(superior esquerdo), Figs. IV.6 e IV.11). 

IV.2.1.6 - ÁREAS ESTRATIFORMES DE LARGA ESCALA 

Tais coberturas são observveis naquelas reas onde 1 ,si 

n6tica e climato16gicamente, de se esperar. Exemplos incluem a porção 

leste estvel dos anticiclones sub_tropi cais(Fi. IV.21) e  estratos 

norte do golfo do Mxico com condições estveis e ventos do sul durante 

o inverno. 

IV.2.1.7 - CORRENTES DE JATO 

Uma vez que os estãgios de desenvolvimento dos v6tices se 

encontram razovelmente bel delineados nas fotos de nuvens, a localizaç 

da corrente de jato na &rea dos v6rtices que envolvem frontais, se encon 

tra pronta e razoàvelmente estabelecida tendo por base os modêlos de cor 

rente de jato frontal. Entretanto, existe, íreas afastadas dos vórtices 

onde a corrente de jato se encontra considerivelmente deslocada da super 

fície frontal e suas nuvens associadas podendo encontraar-se sãbre 	um 

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

pos de nuvens frontais produzem indicações pouco exatas para se local! 
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zar a corrente de jato no alto. No h5 nenhuma duplicação direta da cor 

rente de jato por uma configuração de nuvem ünica como vista pelo sat1i 

te. A distribuição total de nuvem s5bre uma larga área deve ser conside 

rada na análise de corrente de jato. 

Certas afinidades observadas ajudarão na localização das 

correntes de jato como vistas pelo satlite: 

A localização dos jatos podem frequentemente ser de 

terminada a partir das faixas de nuvens, tanto nas pr6ximas quanto nas 

mais afastadas das frentes. Faixas isoladas de cirros associados com o 

jato frequentemente serão encontrados no lado quente do jato, na vanguar 

da de um cavado. Faixas paralelas, longas, estreitas, simples ou nulti 

plas de tais nuvens podem ser vistas com frequncia nas fotografias de 

satlites (Fig. IV.4) ie relacionadas s correntes de jato no lado p0 

lar dessas faixas. Estas faixas tem sido notadas tanto afastadas das freri 

tes como tambm onde a corrente de jato e as faixas de nuvens relaciona 

das cruzam nuvens de nivel baixo nas vizinhanças dos vrtices.Entretan 

to deve sei ti,- 	em mente que muitas correntes de jato não são acompa 

nhados por tais nuvens (devido a baixa umidade) 

Frequentemente a corrente de jato permanece aproxi 

madamente s6bre a interseção da superficie frontal polar com o nTvel dos 

500 mb e as massas de nuvens de nTvel baixo se maitm paralelas ã corren 

te de jato. 
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Dependendo da inclinação da frente, o jato pode estar 

xatamente s6bre ela ou no lado polar das nuvens frontais. Onde uma faixa 

de nuvens frontais possam estar estabelecidas como post-frontal mais do 

que como pr-frontais, podemos supor, como uma primeira aproximação que 

o fluxo por cima esta grosseiramente paralelo frente e tamb& que  cor 

rente de jato estã locâlizado praximo ao lado frio da faixa de nuvens. 

Nestas circunstâncias a faixa de nuvens da corrente de jato e o lado po 

lar da frente, pelo comum, são indistinguTveis. 

Corrente de jato no lado leste de uma crista de 	ou 

da longa estão mais aptas a permanecer no ar claro. Elas são 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 condiç6es prevalecerão ao longo do jato para a ãrea das 

nuvens de nTvel alto, em cujo pontõ a corrente e sua zona barocltnica ha 

bitualmente diminuem. 

Quando a is6tacas passa s6bre uma crista de 	altas 

pressões do sistema de nuvens - particularmente as nuvens cirriformes - 

serão alongadas ao longo dsse mãximo e permanecem no lado quente imedia 

tamente da corrente de jato. Degeneração dsses sistemas de nuvens 	ge 

ralmente ocorre no lado quente da região de saTda do jato. 

O estado organizado da corrente de jato ser mais en 

fraquecido s8bre a lTngua de ar timido isentrpico para o leste de um v6r 

tice em desenvolvimento, devido ao enfraquecimento ido gradiente de 	tem 

peratura nos nfveis superiores.Isto não implica em dizer qie ventos for 

tes desapareçam, mas que o shear horizontal e vertical estarão decrescen 

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

do, a porção do campo de isõtacas fe mxima velocidade permanece s6hre 

ar claro ou sabre reas de nuvens de baixo nível espalhadas, dependendo 

do esúgio de desenvolvimento do ciclone. 

IV.2.1.8 -FRENTES E ONDAS FRONTAIS 

Existem poucas informaç6es na posição da frente quente -, 

relativamente aos modlos de nuvens de vórtices. Por implicação, 	seria 

de se esperar que estivesse a leste do centro do vórtice. Raramente h 

evidncja de cont5rno claramente discernível entre as nuvens convectivas 

no ar quente e as nuvens mais estratiforme devidas a subida na direção 

dos polos da superfície do setor quente. 

Parece haver pequena evidncia para propor a colocação 

da frente quente dentro das nuvens a leste do v6rtice. Uma vez que, sem 

pre com boas observaç6es sin6ticas a locação da frente quente 	um pro 

blema frequente, esta ambiguidade não 9 inesperada. 

A evidência mostra que os conceitos clssicos de 	eleva 

ção do ar quente ao longo da rampa frontal 9 de importância secundária pa': 

rã obvantamento em alta escala associado com á dinâmica do ciclone.Estu 

dos de radar e sin6tica detalhada tem substanciado essa posição e seria 

supresã encontrar algo diferente oriundo de informaç6es de satlites. 
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IV.2.1.9 - FRENTES FRIAS E OCLUSAS 

Onda frontal iniciando o estgio de oclusão 

Durante essa fase, h uma tendncia para o grosso 

das nuvens frontais estar a oeste da frente e mais pr6ximas do polo. 

(Fig. IV.22, IV.2 e IV.23). 

	

A Leste da frente e mais p6ximo do equador as 	con 

diç6es tendem de claro para nuvens convectivas separadas, mas asse setor 

quente de nuvens convectivas tendem a tornar-se mais pesadas a leste da 

frente conforme o vórtice seintensificae uma ou mais linhas de instabi 

lidade se forma. 

Tais nuvens convectivas comumente tenderão a ter algumas 

brechas. 

Esúgio ocluido 

Nsses estgios, a banda frontal 	geralmente 	mais 

estreita, com brechas definidas ou limpando imediatamente a sua retaquar 

da. Extensas nuvens de natureza mais ou menos convectiva, vompidassâo en - 

contradas a leste da faixa frontal no setor quente. As vezes essas reas 

convectivas podem tomar a forma de uma faixa secundria, a leste, e para 

	

lela 3 faixa frontal, com uma rea clara ou de menos separação das 	fai 

xas frontal e convectiva. Estas faixas convectivas estão associadas com 

linhas de trovoadas ou instabilidade. 
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IV.2.2 - SISTEMAS TROPICAIS DE NUVENS - ZONA DE CONVECÇAO INTERTROPICAL - 

VGRTICES TROPICAIS 

IV.2.2.1 - SISTEMAS TROPICAIS DE NUVENS 

IV.2.2.1.1 - ASPECTOS TROPICAIS SIGNIFICATIVOS COMO VISTOS PELO SATELITE 

H trs tipos principais de modlos de nuvens tropicais 

que so frequentemente 5bvios nas fotos de sat?lites e que podem, em mui 

tos casos, ser usados como ponto de partida para a anlise mais geral. 

IV.2.2.1.2 - MASSAS DE NUVENS AMORFAS 

Grandes massas de nuvens amorfas (Fig. IV.36) 	esto 

fora de qualquer modlo reconhecÇvel. Alguns autores trn se referido a 

elas como "nuvens bolhas". Tais nassas de nuvens podem ser encontradas 

isoladas ou associadas com bandos de nuvens. Essas massas de nuvens, es 

pecialmente quando associadas com um cavado monsoonal ou climatol6gica 

mente zona de convergncia, ou com faixas - de nuvens maiores, seriam exa 

minadas para sinais de intensificação de sistemas, usando dados convencio 

nais viãveis e a continuidade dia a dia. E dificil identificar, com ai 

gum grau de confiança, quais dessas nassas de nuvens estio associadas a 

sistemas de tempestades em desenvolvimento, ou perturbaçes em nTveis su 

pedores, a ngo ser pela vigilncia do seu desenvolvimento dia a dia e 

/ou comparando-as com indicaçEes oriundas de dados convencionais. 

\ 
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IV.2.2.1.3 - NUVENS EM FAIXAS  

Faixas maiores de nuvens estão quase sempre associadas 

com algum modlo de convergência de ventos e/ou shear horizontal. 

Elas podem resultar de uma frente fria de latitude mdia 

que tenha se movimentado at os trpicos (Fig. IV.37) icom as nuvens 

-- 	e algum tempo convectivo e aguaceiros persistentes ap6s todo 	contras 

te de massa de ar ter sido perdido. Lste tipo 	frequentemente encon 

trado no cavado monsonal, ou pkximo d1e, associado a linhas de 

convergência (Fig. IV.38)r, e podem tambm ser indicativas de outras 

reas de shearou convergncia associada a modlos de fluxo ha escala 

sin6tica ou com cavados aparentemente fundamental para a organização 

da porção tropical da circulação geral. 

IV.2.2.1.4 - MODELOS DE VRTICES 

Os padr6es de vórtices nos tr6picos podem estar associa 

dos com perturbaçes de larga faixa de intensidade, desde mera perturba 

ção tropical at severos furacões ou tuf6es (Fig. IV.39). 

Ciclones tropicais se desenvolvendo exibirão modlos de 

vErtices quando a velocidade mxima do vento esú ainda abaixo da inten 

sidade de tormenta tropical. 
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IV.2.2.2 - FAIXAS DE NUVENS TROPICAIS 

-- IV. 2. 2.2.1 - CONVERGÊNCIA OU LINHAS DE SHEAR 

Pelo menos um tipo de fãixa de nuvens tropicais est 	as 

sociado com penetrações de ar frio nos trpicos e as frentes frias rema 

nesEentes (Fig. IV.37). 

Extensas bandas de nuvens nas baixas latitudes indicam 

que os efeitos de tais penetrações de ar frio do norte so bastante dura 

douras, com as nuvens remanescentes como um aspecto significativo ap6s 

se ter perdido a deteção da frente pelos processos convencionais. 

Tendo viajado muitos dias sabre uma superficie ocenica 

quente, tais converg?ncias ou linhas de shear no representam as massas 

de ar do cont3rno. No 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 seguir o mo 

vimento das assintoas das linhas de corrente convergente entre antici 

clones sub-tropicais marcando a convergncia entre o fluxo no ramo enua 

tonal dos anticiclones e a marca dos ventos de leste. 
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IV.2.2.2.2 - LINHAS DE CONVERGÊNCIA DO CAVADO MONSONAL 

Linhas de convergncia e zonas associadas de nuvens com 

pactas so tambm relacionadas aos cavados monsonal s6breas areas oce 

nicas tropicais. 

A primeira evidEncia de atividade de tormenta tropical 

em potencial, pode ser a existncia de uma faixa de nuvens. 

IV.2.2.3 - FAIXAS DE NUVENS TROPICAIS PERTURBADAS 

A primeira indicação mais forte de uma 1 fótmaço de tor 

menta tropical é,mais provvelmente, alguma aparente distorção de uma ex 

tensa faixa de nuvens, embora muitos de tais diturbios nunca possam se 

desenvolver em perturbaç6es significativas. 

1. 

Estas perturbaçes podem tomar a forma de: 

Curvatura, com o modElo representado o conceito cls 

sico da distorção da nuvem formada por convergEncia. Um centro de baixa 

pode formar ao longo da faixa, com estaces para o norte reportando pas 

sagem de uma onda de leste. 

Dobras, com o modElo parecendo realizar um vErtice 

por meio da dobra, de modo harm6nico de uma faixa de nuvem zonal. 

Entumecimento formando bojo ou botão, 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 situaç6es os aspectos de nuvens na 

mesa-escala são diretamente relacionados ao terreno ou transição de mas 

sas de ar ao passar atravs dos limites terra-oceano. Os exemplos ir, 

cluem efeitos orogrficos foehn, mod10 de crista, ondas de sotavento,nu 

vens lenticulares isoladas, penacho fibroso, nuvens relacionadas à costas 

mas deslocadas dos limites desta, aros e vórtices induzidos pelo terre 

no. 

IV.3.1.1 - EFEITOS DE INCLINAÇÃO PARA CIMA E PARA BAIXO 

Onde o fluxo de ar encontra uma barreira maior de monta 

nhas, urna faixa de nuvens orogrãficas 	visivel ao longo do sistema oro 

grfico e transversal 	direção do vento. 

A sotavento das montanhas, o efeito foehn para baixo, po 

de produzir rea limpas, muitas vzes como um intervalo numa outra coher 

tura de nuvens mais extensas (Fig. IV.8 note o intervalo na cobertu 

ra de nuvens na região de inclinação do fluxo descendo nos vales dos rios 

Hudson e Coneticut). 

IV.3.1.2 - MODELOS DE CRISTA 

Os modlos de crista resultam de nuvens cumuliformes que 

se formam s6bre as montanhas e topo das cristas de montanhas. A influnc: 
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cia trmica oriunda do aquecimento da superficie inclinada, prov'1men 

te representa uma regra importante na sua formação. Ap6s a formaço elas 

derivam com o vento e se dissipam enquanto nova nuvem se forma s6bre a 

crista. Isto estH em contraste com o modlo de onda de sotavento; a qual 

continua numa certa disúncia, na direção do vento e pode ajudar ria difo 

renciaço entre os dois fen6menos. 

As nuvens de crista podem frequentemente ser distingui 

das dos cumulus grupados em ruas, pela sua forte correlação com a 	topo 

grafia dos topos das cristas. (Fig. IV.41). 	O nodlo de 	nuvem 	de 

crista pode ser fkilmente confundido com cobertura de neve, as quais 

tambm podem conformar os topos. Geralmente a neve parece ligeiramente 

mais escura. Quando os mapas de cobertura de neve so preparados por rreio 

de fotografias de satlites, 1es ajudam a fazer essadistinçio. 

As nuvens de cristas so predominantemente cumulus, cuniu 

lus congestus, stratu-sumulus ou ocatonalmente cumulus-nirnbus. Suas fa 

ses geralmente estão entre 0,3 a 1 km acima dos topos das cristas, com 

as nuvens não atingindo acima de Um de espessura, embora, em alguns ca 

sos, desenvolvimento vertical maiores possam conduzir formação de curnu 

lus-nimbus. 
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IV.3.1.3 - ONDAS DE SOTAVENTO 

O trmo ondas de sotavento, como usado aqui, se refe 

re a padrão de nuvens, oriundas de ventos ascendentes ou descendentes 

das colinas ou cristas, em altitudes no excedentes de Um, acima do ter 

reno abaixo delas. 

Ondas de montanhas, como definimos aqui, ocorre pr6xinio 

ou acima de 7km e raramente produzem nuvem que possam ser vistas pelos 

sat1ites. 

As ondas de sotavento aparecem nas fotos de satlites c 

ruo faixas de nuvens aproximadamente paralelas com características cumuli 

formes (Fig. IV. 19). 

So geralmente perpendiculares ao vento e mais ou menos pa 

ralelas linha de montanhas. A presença das montanhas ajuda a distinguir 

essasformações daquelas em que as linhas de nuvens se alinham com o fluxo. 

As ondas de sotavento implicam eu um vento significativo 

atuando s5bre o obst5culo terrestre, bem como num aumento da intensidade do 

vento com a altitude. Este aumento é rápido, mas geralmente a direção do 

vento é mantida dentro de uma camada substancial acima do obstáculo: 



IV.3.1.4 - NUVENS LENTICULARES ISOLADAS (ONUMS Ut. rUflIj 

Esta forma de nuvem, tambm corresponde a cristas de on 

das induzidas pelo fluxo s6bre obstculos terrestres e poucas vgzes visli  

veis nas fotografias de satlites, devido as suas pequenas dimens6es e 

transparnci a 

Quando grandes e esparsas o bastante para serem visiveis, 

elas aparecem brancas e circulares (Fig. IV.42). 

IV.3.I.5 - PENAS FIBROSAS 

Este tipo de nuvem também formado pela condensação re 

sultante da ascenço do ar s6bre um obstgculo terrestre (Fig. IV.43) 

Aparecem como faixas ou fibras,<no cumuliformes; so listadas, dando 

com frequência a impresso de uma corrente de fumaça oriunda de urna fonte 

definida. Forma-se inicialmente como gotas liquidas e entgo esfriada para 

para cristais de galo que podem continuar a crescer por uma considervel 

disúncia na corrente descendente do obstcú1o. Essas nuvens estio 	habi 

tualmente em niveis de ou acima de 7 km, mas'com menos de Um de espessura. 

- 	IV:3.1.6 - LINHAS RETAS, SIMPLES E EXTENSAS 

Essas linhas de nuvens estão relacionadas ao fluxo s6bre 

ilhas (Fig. IV.44, onde as linhas so formadas s6bre Crete). Acredita 

-se que sejam,inicialSnte, uru efeito trmicornaisdevido a superficie das 

ilhas significativamente aquecida do que a vTiinhança do oceano. - 
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IV.3.1.7 - NUVENS RELACIONADAS COM LIMITES COSTEIROS 

Hg frecjuent'descontinuidade na quantidade de nuvens 	e 

organizações rias linhas costeiras. Existem muitas observações no lado ter 

restre e pouca ou nenhuma observação no lado marTtimo. 

Em alguns lugares as nuvens se extendem a certa distãncia 

das ilhas. Noutros lugares terminam a certa distãncia. 

A própria linha costeira frequentemente são vistas pelo 

satlite e essas descontinuidades podem ser claramente observadas sempre 

que estão acima do limite de resolução. 

O ar muito frio fluindo para fora de uma superficie 	ter 

restre ao atravessar a superficie lTquída marttima mais quente forma um 

padrão único de nuvem (Fig. IV.45). 

O padrão de nuvem sugere o seguinte processo: 

O ar frio, sco e estve1 flue da terra sabre o mar, cuja 

gua está mais aquecida. A massa inicia a captação de umidade. Atravs do 

aquecimento inferior e alguma turbulncia mecãnica,uma baixa camada instá 

vel aparece nos nTveis mais baixos. Conforme asse processo continue, as nu 

vens começam a ser formadas em camadas finas e em linhas esparsas ao longo 

do vento (Fig. IV.45), avançando £0 a 80 milhas fora da linha costeira. 



IV.3.1.8 - ARCOS E VRTICES INDUZIDOS PELO TERRENO 

Arcos e v&'tices em pequena escala, tem sido notada 	com 

frequnc4a em nuvens sttatus na corrente descendente oriundas de ilhas na 

porção este do oceano subtropical jFig. IV.46). - Estão associados com 

ventos de baixa velocidade (da ordem de 15 n5s ou menos) e com tempo não 

mais - intenso do que baixa visibilidade dos nevoeiros. 

IV.3.2 - GtLO E NEVE - TERRENOS COBERTOS POR NEVE - GELO DO MAR - 

DESERTOS E SALINAS 

IV.3.2.1 - GELO DO MAR 

Glo do mar tem sido ViSto,COO1  frequncia, nas 	estaç6es 

apropriadas (inverno e primavera) pr6ximo s extremidades polar das 6rbi 

tas. Observaç6es de galo tem sido especialmente frequentes :nas proximi 

dades do golfo de St. Lawrence (Fig. IV.47, IV.48) e Baia de Hudson (Fig. 

IV .49. 

A extensão e frequncia das observaç&es de 951.o no mar,au 

menta muito quando os sat?lites são colocados em 6rbita quase polar. 

O g10 no mar comumente pode ser distinguido das nuvens 

pela sua arSncia 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 adiço 	necessidade de dintinguir galo, de nuvens, a 

	

extensão e localização do 	lo no mar pode ser de significado operacional 

imediato. 

IV.3.2.2 - GÊLOS NOS LAGOS 

Lagos cobertos de g10 aparecem como reas brancas distin 

tas nas fotografias por satlite, embora uma cobertura de neve possa apre 

sentar semelhança com glo recente. 

Eles podem ser distinguidos das nuvens pela correpondncia 

da Srea branca ao conhecimento geogrfico do laçjo e pela ausncia de varia 

ço brusca dia a dia. 

Nos lagos maiores, a fotografia pode revelar tambm a ex 

tensão e localização da porção de galo mais velho e durante a primavera 

os locais das ruturas. 

A presença, ausncia e extensão de glo pode influenciar 

significativamente as condiç6es de tempo a sotavento dos grandes lagos, 

sendo o Great Lakes um exemplo disto. 
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IV.3.2.3 - COBERTURAS DE NEVE 

Oprõblema de interpretatão de nuvens versus cobertura de 

neve, levanta-se nas fotografias de satlites, devido ao fato de que 	pe 

quena a diferença na refletividade entre alguns tipos de nuvens e campos 

de galo. r 5bvio que isto se torne um problema, principalmente nas esta 

ç6es frias e s&bre as áreas terrestres. A ?sse respeito € uma sorte que 

os maiores volumes de dados convencionais são viveis s&bre as greas ter 

restres. 

1-g diversas tcnicas que, quando usadas juntas, podem le 

var a distinguir neve, de nuvem. 

IV.3.2.3.1 - MODELOS CARACTERTSTICOS 

Os sat1ites tem rev&ãdo modlos caractesticos que iri 

dicaín neve s6bre ãreas montanhosas. £ssés modlos revelam-se devido 5s 

cristas de montanhas que tendem a estar cobertas de neve, enquando os va 

les tendem a estar relativamente livres de neve (Fig. IV.50). Ento, 

a crista central da faixa de montanha mostrar a neve como uma Srea bri 

lhante alongada. Cristas e depress6es alternadas se estendem para fora e 

em ângulos retos da crista central. Então, numa situação comum, listas brí 

lhantes e escuras, mais ou menos bem definidas, emanam para fora das 

reas centrais brilhantes. 
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Fig. IV.48 - Campos de neve e 	lago 

coberto de gaio. 
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Fig. IV.49 - Exemplos de lagos gelados, como vistos em fotos do TIROS. 
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IV.3.2.3.2 - ESTABILIDADE DAS CONFIGLJRAÇOES EM FUNÇ ÃO DO TEMPO 

Uma viz que as configurações de nuvens mudam comumente 

com o decorrer do tempo, as configurações nas quais não se possa dete 

tar nenhuma mudança devem ser consideradas neve e não nuvens. Dentro dos 

limites de resolução do sistema 'a comparação de fotos de órbitas ad 

jacentes (de 100 em 100 minutos) podem não constituir uma indicação con 

fi&vel de estabilidade da configuração para tais finalidades. Por ou 

tro lado, a comparação de fotos separadas por 24 horas ou mesmo vãrios 

dias pode revestir-se de grande confiabilidade. Naturalmente há sempre 

a possibilidade da-,queda recente de neve. 
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APÊNDICE A 

LISTAGEM DO PROGRAMA 

MESM1, EM FORTRAN IV, 

DO PROJETO MESA DO INPE (EX-CNAE) 
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APÊNDICE B 

MANUSEIO DAS GRADES 

- Exemplo de Ajuste 

- Figura B.I 
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8.1 - PROCEDIMENTO PARA O USO DAS GRADES 

Trataremos aqui do gradeamento de fotografias tomadas e 

transmitidas instantineamente. 

O conjunto de grades para êste sistema é fornecido 	e 

constitue a chamada "biblioteca de grades". 

8.1.1 - HORÁRIO DA FOTO 

O horário da foto corresponde ao tempo GMT (taipa para o 

meridiano de Greenwhich) em horas, minutos e segundos, em que o satéli 

te fêz a tomada da fotografia. Para a obtenção do mesmo devemos anotar 

o hor5rio da transmissão entre o sinal de aviso de inicio da foto (30Wz) 

e o sinal de fasagem, e em seguida adicionar 2,5 segundos. 

8.1.2 - O PONTO SIJ8-SATËLITE (P.S.S4 

Conhecendo-se o tempo de cruzamento cc.n o equador, a lon 

gitude de cruzamento e a projeção da 6rbita do satélite graduada em co 

ordenada e intervalos de tempo, a diferença entre os horfrios 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 s6bre a 	Terra 

contido na reta que passa pelo centro da cmera do satlite e o centro 

da Terra. 

8.1.3 - ESCOLHA DA GRADE 

O P.S.S. 	o elemento que determina a escolha da grade ! 

dequada para a fotografia. 

Dadas a latitude e a longitude do P.S.S., escolheremos a 

grade (na "biblioteca de grades") cuja LAT.P.S.S. tiver o valor mais 

próximo do P.S.S. da foto. 

A longitude no influe nesta escolha, uma vez que existe 

urna simetria em longitudes. 

O lado superior da grade corresponde a valores de latitu 

de crescentes ou seja: so mais próximos 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 :;o sinal menos (-) para latitudes no Hemis 

frio Sul e tambrn longitudes a oeste. Vice-versa, o sinal mais (+) para 

latitudes no Hemisfrio Norte e longitudes leste. 
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B.1.4 - AJUSTE DdSLIDE E GRADE 

0 P.S.S. da grade tem valores inteiros de latitude e lon 

gitude. Como j5 foi dito, ajusta-se o P.S.S. do slide de tal modo que co 

incida com o valor da latitude e longitude na grade. 

Um exemplo: 

P.S.S. do Slide 	P.S.S. da grade escolhida 

Lat.: -0,4 	 Lat.: -0,0 

Long.: -70,9 	Long.: -0,0 

Nste caso o P.S.S. da grade serg na realidade: 

Lat.: -0,0 

Long.: -71,0 

Tomamos as linhas de latitude iguais a 0,0 e -1,0 dividi 

mos o espaço 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.S.S. com a Lat. 

-0,4 e a long. -70,9. 
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Fig. 8.1 - Um exemplo de ajuste de grade para fotogra 

fias obtidas pelo satélite ESSA-8 



APÊNDICE C 

LISTAGEM DO PROGRAMA APTR 

CALCULO DE ELEVAÇÃO E AZIMUTE CONSTANTES 

FIGURA C.1 (PLOTTER) 



- 207 - 
C********************************************************************** 
C***** INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAIS (INPE) 
C**** PROJETO MESA 
C***** CURSO PARA OPERAÇÃO DE ESTAÇÕES A.P.T. 
C***** ENG. ANTONIO DIVINO MOURA 
C***** CALCULO DE LINHAS DE AZIMUTE E ELEVAÇÃO CONSTANTES 

IDENT DIVINO 
SIZE ALPHA=lO 
FILE 5=STATIO,UNIT=READER Traçado em papel po ALPHA SATEL,ESTA 1 

DIMENSION FIPES(101),TETAPS(101),DELAZI(50),AZIDEL(50)1 legado com o 	opera dor ajustando o plU 100 FORMAT(2A10,3F10.3) 	 Iter no centro do pi CALL PLOTS 
CALL FACTOR(O.l)4-. Cada grau de longitude e 	Ipel, 

Itro 
pena no 	encon 

de 2 linhas naf? R=6378.165 	latitude corresponde a 1/10' 	Ifortes. RAD=57.29578 
2 READ(5,100,END=1) ESTA,SATEL,ALATST,ALONST,ALTURÃZ 

CALL PLOTS(5. ,0. ,777) 
JALATST/lO. 	'' Parada da pena para 
HLATFLOAT(J*10) 	ajuste central 
I=ALONST/5. 
HLON=1 *5 
DLON=ALONST=HLON 
HLON=60. +DLON 
CALL PLOT (HLON,-HLAT,-3) 
A=R/ (RÂLTURA) 
SINFIE=SIN(ALATST/RAD) 
COSFIE=SQRT (1._SINFIE**2) 

C***** 	LINHAS DE ELEVAÇÃO 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(l ._(A**2)*(COSALF**2)) 
SINDEL=SQRT(1 .-COSDEL**2) 
TANDEL=SINDEL/COSDEL 
DELTA*ATAN (TANDEL )*RAD 
KK=3 
DO 300 J=l,101 
B-J -1 
FIPE=ALAST+(DELTA/50. )*(50.-B) 
FIPES(102_J)*FIPE 
SINFIP=SIN (FIPE/RAD) 
COSFIP=SQRT (1.-SINFIP**2) 
COSDTE=(COSDEL_SINFIE*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 
ÇALL PLOT(TETAPS(J),FIPES(J),2) 

400 CONTINUE 
200 CONTINUE 

CALL SYMBOL(O. ,ALAST,2. ,3,O. ,-l) 
C****** 	LINHAS DE AZIMUTE CONSTANTE 

DELMAX=A 
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APÊNDICE O 

LISTAGEM DO PROGRAMA ORBPAD 

TRAÇADO DE "ORBITAS PADRÔES" 

FIGURA 0.1 (PLOTTER) 



Ç***** INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAIS (INPE) 
C*** PRUSJETO MESA 	 ****** 
Ç***** ENS. ANTONIO DIVINO MOURA 
Ç* TRA9ADU DE URSITAS PADRÕES PARA RASTREIO DE SATELITES METEOROLUGICOS* 

1OENT DIVINO 
FILE 5INVUTUNIT=REAOER 
SUE ALPHAIO 

AL?iA ESTAPSATEL 
OIMLNSION ALAT(50 )ALON( 50) 

1 	FORMAT(2A10,F10,3) 
20 	IORMAT(30X,2F6.1) 

CALL PLOTS 
CALL PLUT(O.' 11.3) 
CALL PLOT(5.5.5t3) 	

ECada grau da Latitude e Longitude GALL frACT0RO.1) ( 
1=0 

10 
REA0(520) ALAT(I),ALON( 1; 
U (AbS(ALAT(Ifl.LT.1.) J1 
IF(ALAT(1).EQ.100.) GOTO 
GO TU 10 
I=I2 

2 	HEAU(5'1'EN03) ESTAPSATELPALATST 
AL1ALATST40. 
AL2:ALAT5T+40. 
GALL rLOT(0.,»ALATST3) 
K3 
DO 50 W=1,I 
IFCA6S(ALAT(N)).LT.1.) GOTO 40 
IF(ALAT(N).LT.AL1)G0 TU 50 
IF(ALAT(N).GT.AL2) GOTO 50 

40 	AALUN(N)ALON(J) 

C:A+2. 
CALL PLOT(A,ALAT(N),K) 
CALL SYMBULCA,ALAT(N),2.s 3'O.'t) 
CALL NUMBER(C,ALAT(N) 1 .0,b,O.,1) 
CALL PLOT(A,ALAT(N),3) 
K2 

50 	CUNTINUE 
CALL VL0T(40.,0,3) 
CALL VLOT(40.'O.i2) 
CALL PLOT(4090.,2) 
CALL SYMBOL(2b., 3.,2. ESTA0.+l0) 
CALL SYMbUL(20. 	5.' 2.' SATELO.s +10) 
CALL PLOT( 100 • ALATSTi3) 
GO TU  

3 	CALL PLOT(0.50.,999) 
STUP 
END 

05105111 	10?37 AM 	ASRfl.2 	70156 
O MIN 20 SEC FOR CUMPILATION P455 
53 CAROS AT 151 CAROS PER MINUTE 
1876 OIGITS DATA! 2496 DIGITS CUDE. 

COM? ILER 

jr nrroennnÀn 	1 tini 
..aiJ¼iuiuc a i, 1  

30 



- 213 - 

1 
+ 2  

CM tÇ 

L •JO 

4J 

-n 
LD 

* L3  

£9 

1 Fig. D.1 - "órbita Padrão" para o satélite ESSA- 

(1437.25l) escalonada de minuto em 

nuto do cruzamento com o equador. 

Estaçáo APT de So José dos Campos 

II 
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APÊNDICE E 

TABELA PARA CÁLCULO DO P.S.S. PARA 

TEMPOS VARIANDO DE 1 EM 1 SEGUNDO DO TEMPO 

DE CRUZAMENTO COM O EQUADOR 
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P.S.S. do Satélite ESSA-8 de 

minuto em minuto para o tra 

çado de uma lí5rbita Padrão 

Circular". 

4- Cruzamento com o 

equador 

11:07:00 HR GMT 

20 Abril 1971 

Para os cilculos usamos o 

Programa MESA02 e os da 

dos de efemérides do ESSA 

-8 para o dia 02/Abril/71 

onde fizemos: 
Semi-eixo Maior (SEM) = Altura do Apogeu + Altura do Perigeu 

2 

+ Raio Médio da Terra = 7815.415 (Raio 

da 6rbtta (m&lio)) 

Excentricidade (EXC) = 0.00000 (Grbita circular) 

	

57.6 	2.8 

	

54.7 	.5 

	

51.8 	-1.5 
48,8 -3.3 

	

45.8 	5.0 

	

42.8 	6.5 
39.8 -7.9 
36.7 • 9.2 

	

• 	33.7 	-10.4 

	

- 30.7 	11.5 

	

27.6 	12.6 

	

24.5 	13.6 

	

21.5 	14.7 
a 	1 	18.4 

	

15.4 	16.6 

	

TZ 	15.4 	-16,6 
12.3 - -17.5 

o 1- 
-o 	 9.2 	18.4 
• 	 6.1 	19. 

CIJ 

	

3.1 	20.2 
.1.1 

	

1' 	
C 

a) 4 
L . 

. 

	

- -.- 	 3.1. 	'22.0 

	

- 6.1 	22.9 

	

.2 	23.B 

	

'12.3 	24,7 

	

15.4 	25.6 

	

-18.4 	26* 6 
21.S -2T. 

-24.5 28.6 
27.6 29.6 

	

30.7 	30.7 

	

33.7 	31.8 
-36.7 -33.0 

	

39.8 	34.3 

	

42.8 	35.7 
"45.8 - 37.2 

	

48.8 	38.9 

	

'51.8 	40.7 
-54.7 42.7 
57.6 45.0 

"60,5 47.7 
-63.3 50.9 
66.1 -54.6 

'-60.8 '-59,3 
71.365.0 

-73.6 -72.3 
-75.6 81.7 
77.1 93.6 
78.1107.8 
78.2123.3 

100.0 .0 

Latitude 

(Graus) Longitude 

(Graus) 
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