b

4 - - Y
1.Classificacac INPE-COM.2/NTE 2.Periodo 4.Criterio de Dlstm-W
Setembro de 197p buigao:
3.Palavras Chave (selecionadas pelo autor) interna
CURSO APT _ externa | X
\ A : /
4 " Ty
5.Relatorio n? 6.Data  Setembro de 7.Revis r s o
| WEB-ra0-iTE/02e . 1975 TutsLytoan Meira FO
S — <— w
8.Titulo e SubsTitulo : 9.Autorizado por -
- CURSO DE TREINAMENTO DE OPE}?ADORES DE ESTAQ/TO
APT ;25&
. : ot Fermando de Méndbnga
\ : A Diretor
- : - . Y . —
10.Setor CEA . Codigo 4.01 11.N9 de copias - 20
\_ : ' 4
s K - Y )}
12.Autoria  Marlene Flias . s — —
José Roberto de Oliveira 14.NO de paginas - 113
*  Wolodymir Boruszewski )
: —
: _— -
. ) 15.Prego W
13.Assinatura Responsavel e SV
, p D7D ankica 2/§R4AAL )

\,

16.Sumario/Notas

Notas para o "Curso de Treinamento de Operadores de Estagoes
APT", abordando teoria orbital, sistemas de transmissao, recepgac e ™
processamento de tmagens e previsao de orbita e localzzagao - geogra
ftea.

17.0bservagoes Curso de Treinamento de Operadores de Estagoes APT ~

~

15 de Setembro de 1975 a 15 de Outubro de 1975,

- )




TNDICE
CAPITULO I - INTRODUGRO .,.......... e eeererieteeiaeaeines ceseennn .
CAPTTULG II - FUNDAMENTOS DE TEORIA ORBITAL ,.uu'v'venvenevoneennnens
2.1 = Introdugao ... uuuuuusrerersnacnnannnossenonsaes creeerenens
2.2 - Cinematica do Movimento Curvilineo Plano .........; ...... .
2,3 - Geometria das Secg0eS CORICAS ,...ivvvereevnsnssnsnncnnsons
2,4 - A Lei de Gravitacao de Newton ............. ...; ........ ves

2.5 - Gravidade e Gravitagao ........vvevivesnsenniirniraneinanss

2,6 - 0 Problema de Dois Corpos e as Tres Leis de Kepler ,......
2.7 - Formula Geral para a Velocidade Orbital ..... teerecaanans .
2.8 - Movimento Orbital dos Satelites Meteorologicos ...........
2.9 - Parametros Orbitais ..........c.eeveeuennnnns rrae veees
2.70 = Perturbacoes ......vvevienennncees ereeresennraenserans .
2.1 ; Cobertura da Superficie a Partir do Satelite ,..... ceesns

CAPITULO III - TECNICAS ASSOCIADAS AOS SATELITES METEOROLUGICOS R

3.1 - INtroduGan ,..uvuuervurensneniraracrcrnsaonsansanes Ceiean
3.2 - Generalidades ,......cciviiiiiiiiinniericerionnsnnns
3.3 - Os Satelites da Serie TIROS ....,.., Ceveereresnnenens ceeen
3.4 - 0s Satelites da Serie NIMBUS ...........ccvvvennn. crarens .
3.5 - 0s Satelites da Serie ESSA .. ....cvievinrrunanannnonoanns '
3.6 - Os Satélites da Série ITOS ,.,....eeveuvvnrnnevorens caves
3.7 - Caracteristicas do Sistema APT ,.........oevvnees ceesaness
3.8 - Sistema APT-SR (Scanning Radiometer) .......ccivveenracnee

3.9 - Diferencas Fundamentais entre o Sistema APT e o APT-SR ...

0l

03

03
04
13
24
27
31
37
a1
42
45
54
61
61
61
63
67
69
71
7
75
76



3.10 - Sistema de Reprodugao Utilizado no INPE ........eevununns 76

3.11 - FacsTmile com Papel E1etrolTtico .....oevveenn... ceeeenas 78
3.12 - Sistema de Reproducao com Tubos de Raios Catddicos ...... 80
3.13 - Facsimile com Filme FOtosSSensivel .......vvevevevnnnnnenss 82
CAPITULO 1V - PREVISAO DE ORBITA £ GRADEAMENTO .©vvvvvenneones ceens 86
4.1 = Introdugdo ..evvivsirevnnenanannns Ceraresateestetettcereas 86
4,2 - Previsao de Orbita ....oooiiiiiiiiiiiiiiiiiin,, cereen 86
4.3 - Gradeamento ....ovvereeas e rrieeeneaee besreennes ceeees . 100

REFERENCIAS ....... teeestasrsasacaseanerresirarnoane 110



CAPITULO I

INTRODUCAO

Estas notas foram preparadas para o "Curso de Operadores de
Estacaoc APT" oferecido pelo Instituto de Pesquisas Espaciais (INPE) de 15
de Setembro a 15 de Outubro de 1975.

Nao se pretendeu suprir todos os detalhes concernentes a ma
téria e o leitor interessado em ampliar seus conhecimentos devera fazer uso

das referencias citadas.

0 objetive do curso & transferir, na medida do possivel, as
pessoas ligadas a area, o conhecimento que vem sendo acumulado no INPE no

que diz respeito a utilizagao dos satelites meteorologicos.

Neste curso serﬁo tratados os aspectos relacionados com a
recepgio e utilizagao das imagens da cobertura de nuvens fornecidas pelos
satelites meteorolﬁgicos. Em Tinhas gerais, esses aspectos podem ser clas
sificados dentro das tres seguintes atividades: previsao de orbita, opera
cao e interpretagﬁo dos dados. Entendemos por "operador de uma estacao APT"
o individuo capaz de imp}ementar as trés atividades citadas. Isto nao impe
de que pessoas eventualmente interessadas em somente uma delas (por exemplo,

interpretagio de fotografias) participem do curso.
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A tecnologia envolvida para se colocar um satelite em orbita
@ complexa e nao sera abordada aqui. Os varios problemas que surgem como:
especificacao da trajetEria, propelentes, metodos de estabilizacgdo e contro
le dos foguetes, niveis de propulsdo e carga util, encontram solugao no cam
po de engenharia. A carga Util do satélite consiste dos sensores, fontes de
energia, sistemas de telecomunicagcoes e da instrumentacao necessEria para
que a missEo.seja efetuada com sucesso. Um dos aspectos tecnicos que merece
maior atengao e que sera brevemente mencionado & o de controle e estabiliza
¢ao do satelite. Outro, & o que se refere as caracteristicas e funcionamen

to dos sensores.

Estas notas foram convenientemente divididas em capitulos.
No Capitulo II sao introduzidos os conceitos basicos de teoria orbital. No
Capitulo III sdo tratados os aspectos tecnicos relacionados com transmissao,
recepgao e processamento das imagens. No Capitulo IV sdo apresentados os me

todos de previsdo de orbita e localizacao geografica.

Na parte referente a interpretagao de imagens serio utiliza
dos o "Manual de Interpretagio de Imagens de Satelites Meteorologicos" e o
"Manual de Analise de Imagens Infravermelhas dos Satélites Meteorologicos*,

publicacoes externas desse Instituto.
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CAPTITULO II

FUNDAMENTOS DE TEORIA ORBITAL

2.1 INTRODUCRO

Apos a injecao em Erbita um satelite deixa de ser propelido
e as Teis fisicas fundamentais, que constituem a base da teoria orbital,
passam a governar seu movimento. No movimento orbital, combustivel so e
utilizado para a aplicagao de pequenas corregoes destinadas a manter a orbi

ta operacional do satelite.

Neste capTtulo serao desenvolvidos os fundamentos da teoria
orbital tendo por base a lei de gravitagao de Newton. Nogbes de cinematica
e de geometria analitica plana serdo introduzidas com o objetivo de funda
mentar o tratamento. SerEo apresentadas as relagoes Terra-SatEIite concer
nentes e por fim, serao discutidos os fatores que causam perturbagﬁes nas

orbitas operacionais, bem como suas consequencias,
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2.2 CINEMATICA DO MOVIMENTO CURVILINEQ PLANO

As nogdes fundamentais de cinematica sao largamente emprega
das no tratamento de teoria orbital e para se desenvolver essas nogoes e
necessario que se empregue um sistema de referéncia. No presente tratamento
sera adotado um sistema de referencia inercial e o movimento a ser descrito

e curvilineo plano,

Embora existam outros, serao utilizados os sistemas de co

ordenadas cartesianas (ou retangulares} e o de coordenadas polares.

Em cgordenadas cartesianas, cada ponto de uma curva e deter

minado pela especificacdo simultanea de sua distancia a cada um dos dois ei
x0s perpendiculares. As duas coordenadas x e y variam em magnitude porem
suas direcoes devem permanecer fixas no espaco, desde que o sistema seja

inercial (Figura II.1).

Em coordenadas polares cada ponto de uma curva e determinado

pela especificacdo simultanea de sua distancia radial a uma origem arbitrd
fia e pelo gngulo que a tinha radial,da'origem aque?e{pontoJfaz com uma di
recao de referencia arbitraria. Tanto a componente r ao longo do raio vetor
como a componente angu]ar 8 podem variar continuamente, Por convengac ¢ e
positivo quando medido na direcao contraria ao movimento do ponteiro do re

logio a partir de uma linha de referencia (Figura II.2).



ty
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Fig, 11,1 - Coordenadas cartesianas



Fig, 1I.2 - Coordenadas polares
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Se uma origem comum for selecionada para ambos os sistemas
de coordenadas cartesianas e polares e se a linha de referencia do  Ultimo
coincidir com o eixo x do primeiro, entao a equagao de uma curva dada  num
sistema pode ser transformada para uma equacao no outro sistema atraves das

seguintes relagoes:

X

r cos 8

r sin @ ' (I1.1)

1]

y

ré = x2 + y2

Dado o interesse nas expressoes para a velocidade e a2 acele
racao nos dois sistemas de coordenadas em questac, utiliza-se (II.1) para a
obtengao de derivadas de posicao com respeito ao tempo. A primeira derivada

fornece a expressao para a velocidade:

95-= Q{ cosg - r 99 siner
dt dt dt
(11.2)
ﬂx_= gﬁ-sine +r 99 coso
dt dt dt

No sistema de coordenadas cartesianas a velocidade linear ig;

tantanea & dada por:

-
V=V x+V y=—x+2y _ (11.3)
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onde X e y s3ao versores unitarios nas direcoes x e y respectivamente;

-3

_dx _dy, = ' . .
Vx ('3f) e Vy (= Hf) sao as componentes instantaneas de V.

Em coordenadas polares:

> . A dp - de *
V=Vrr+vee=—£r+r—aa (11.4)
dt dt

Na equag50(11.4); e 6 si0 versores unitirios ao longo e per
pendicular ao raio vetor; V. (= %%) eV, (= r%%) sao as componentes instan

- -+
taneas da velocidade linear V.

Como a aceleragao instantanea e a derivada de velocidade ins
tantanea com respeito ao tempo, as componentes (da aceleragao) em coordena

das cartesianas sao:

By _ax
dt dt2

(11.5)
Ty ey

No caso de coordenadas polares,



T _ar
dt  dt?
(11.6)
dy
8 2
—.-.:..:rd_e
dt dt?
Para ilustracao,;ver Figura II.3,
Pode-se entao reescrever (I1.2) na seguinte forma:
dx _ _ Ly .
E; = Vx = Vr cos 6 VB sine
(11.7)

2¥-= V = Vr sin e + Ve cos6

Derivando-se as equagoes (II.2) com respeito ao tempo obtem-

se as seguintes expressoes para as componentes cartesianas da aceleracao:

2 _2 : ) B 2-

X 1 . 99y2) os g - pdB L R d8 ) g (11.8)
dt2  |dt2 dt | | dt? dt dt

2 [ 12 | 42

ay . Q_L_r(ﬂﬁ_)z sin 8 + rd_e+2d_rd_e cos 8 (11.9)
dtz  |dt dt | dt2 dt dt

onde as expressoes entre colchetes podem ser identificadas com as componen
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Fig. I1.3 - Componentes da velocidade em coordenadas
cartesianas e polares. 0 mesmo diagrama
pode ser utilizado para as  componentes

da aceleragao
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tes da aceleracao ao longo e perpendicular ao raio vetor, medidas com refe

rencia ao sistema cartesiano porem expressas em coordenadas polares,

2
& (292

£ ==T. (11.10)
T dt2 dt
A2
fe=r9_9.+29):.9_9_ (I1.11)
dt2 dt dt

Em ambas expressoes acima o primeiro termo se refere a acele
ragao inerente ao sistema de coordenadas polares que e por excelencia rota
torio, conquanto o segundo aparece devido ao fato da aceleragao ser expres

sa em relacao a-um sistema inercial; pode ser interpretada como termo de

corregao.
Como a velocidade angular e dada por:
L =38 5 (11.12)
dt
r (&2 - Vo w (I1.13)
dt ‘

corresponde a aceleracao centrifuga e

pdrde oy (11.74)

dt dt r

corresponde a dceleracao de Coriolis.
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Como:

2
lyp2d8_riu_, (I1.15)

2 dt 2

e a expressdo para a velocidade rareal, a equacao II.11 pode ser reescrita

da seguinte forma:

f, =28 (I1.16)
r dt
2
No caso de movimento circular uniforme,g—g =0 ea aceler
dt -
gao centripeta se torna:
2
Ve V2 .
fo=-r (2. 8°-¢ (11.17)
dt r r

onde V_ (= V.) & constante.

A aceleragao de Coriolis dada por I1.14 se anula se a veloci
dade for ou ao longo ou perpendicular ao raio vetor, isto e, se Vr ou Vg
for zero.

2.3 GEOMETRIA DAS SECCOES CONICAS

Para o desenvolvimento da teoria orbital e necessirio se lag

¢ar mao da geometria das secgGes conicas.
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2.3.1 EQUACAQ DAS SECGOES CONICAS EM COORDENADAS POLARES

As:seccoes conicas serac descritas em termos das coordenadas

polares r{raio vetor) e v (a anomalia verdadeira que mais tarde sera identi

ficada com o angulo 8, introduzido anteriormente).

Para a definicao de uma seccao conica, refira-se a  Figura

I1.4, Uma seccdo conica e o lugar geometrico (plano) de todos os pontos

. tais que, a razao entre a distancia r a um ponto fixo F (foco) e a  distan

cia d a uma linha fixa (diretriz), € €onstante:

(11.18)

D
0
A s

A distancia do foco a diretriz e:

D=d+rcosv-= E-(1 + e cos v) (I1.19)
e

0 angulo v e convencionalmente contado na diregac do movimen

to orbital a partir de FP, que & o menor raio vetor.

0 raio vetor para v = L define o parametro p. 0 "latus rec-

tum” e o dobro de p:

o= e TD (11.20)
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DIRETRIZ

Fig, I1.4 - Seccao Conica definida pela razao constante

das distancias do foco e diretriz
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Em consequencia: .

o= £ (11.21)

e .

Utilizando-se (1I.21) FD pode ser eliminado de (II1.19)}, ob

tendo-se assim a equacao da seccao conica em coordenadas polares:

Poe— (11.22)
1 +ecosv

0 valor de p determina a extensdo da orbita e e,'quéé'defini
do como sendo a excentricidade, a forma da orbita. De acordo com o valor da
excentricidade e, as seguintes orbitas existem: circulo {e=0); elipse

(O<e<1); parabola (e=1) e hiperbole {e>1). Para ilustracao ver Figura II.5.
2.3.2 ORBITA ELITICA

De particular interesse neste-tratamente € a orbita -elitica
{O<e<1) uma vez que os satélites meteorologicos descrevem este tipo de orbi

ta.

Com v = 0 determina-se o perigeu (rp) que e a posicao mais

proxima do foco. Da equacao (II.22)

__bD (11.23)



\\

\\\\\\P
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Com v = n determina-se o apogeu (rA) que € a posigao mais

distante do foco:

ry = —b " (I1.24)
1 -e '
0 semi-eixo major a & a distancia media:
ry + r p
a=—+_B._ (11.25)
2 1 - e?

Em consequencia, como Se ve na Figura II.6,

ry = a (j + e) e rp=a {1 - e) (I1.26)

A equacao para uma orbita pode ser reescrita em termos do se

mi-eixo maior a:

- a2
po2a(-ef) (11.27)

1 +ecos v

A distancia OF do centro da elipse ao foco e chamada excen

tricidade linear e & dada, como mostra a Figura II.7, por:
cC=ea (11.28)

Na realidade, a elipse possui dois focos equidistantés do

centro. 0 foco vazio, representado por F' na Figura II.8 nao aparece expli
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Fig. II.6 - Perigeu, apogeu e parametro p numa
orbita elitica. 0 "Latus Rectum" &

igual a 2p



1

-]g-

Fig. I1.7 - Semi-eixo maior, semi-eixo menor e
excentricidade linear numa orbita

elitica. 0 semi-eixo menor, b, @

igual az: a /1 - 2
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citamente na equacao da elipse em coordenadas polares. As relacgoes de inte
resse envolvendo os dois focos sao mencionadas abaixo e ilustradas na Figu

ra II.8.

As distancias r e r' de um ponto na elipse aos dois focos F

e F' sao relacionadas ao comprimento do eixo maior, 2a, da seguinte forma:
r+r'=2a (11.29)

Outra propriedade € a igualdade dos angulos ¢, chamados angu
los de reflexao, num ponto S qualquer da elipse entre a normal e os raios

vetores r e r',
2.3.3 ORBITAS PARABOLICAS E HIPERBOLICAS

A parabola pode ser considerada como uma elipse com o  foco
livre no infinito, sendo a excentricidade igual a 1 e o semi-eixo ~maior
infinito, A igualdade de angulos, mencionada anteriormente entre a normal e
0s raios vetores se reduz a seguinte proptiedade: raios paralelos ao eixo

da parabola sdo refletidos atraves do foco, como mostra a Figura II.9,

A hiperbole pode ser considerada como uma elipse para a
qual o foco livre passou atraves do infinito e reapareceu no lado oposto do
perigeu. A excentricidade excede 1 e o semi-eixo maior e negativo. A igual
dade de angulos, ilustrada na Figura II.10, continua sendo vilida se for le

vado em conta que F' & negativo,
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Fig. I1.8 - Foco livre F' e angulos de reflexao

numa orbita elitica
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F‘nom:

Anow=

Fig, I1.9 - Orbita parabolica:angulos de reflexdo
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Fig, II.10 - G(bita hiperbﬁlica: angulos de reflexEo
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2.4 A LET DE GRAVITACAC NEWTON

A lei de gravitagao de Newton explica o movimento observado
dos planetas em torno do Sol, bem como o movimento dos corpos em queda Ti
vre. Sendo a teoria de gravitacao universal uma teoria geral, delas podem
ser derivadas as tres Leis de Kepler que explicam com sucesso o  movimento
planetario. Logicamente, os resultados deste tratamento podem ser imediata

mente empregados ao sistema Terra-satelite,

Sejam M e‘m as massas do Sol e de um planeta:'srespectivameg
te. De acordo com Newton, nao so o planeta & atraido pelo Sol, sofrendo uma
aceleracao f » como também o Sol & atraido pelo planeta, sofrendo uma acele
ragao fM' Na realidade, ambos “caem" de lados opostos em diregao ac centro
de massa do sistema. A aceleracao relativa observada, como ilustrado na Fi

gura II.11, e a soma das duas aceleragoes sendo fM muito menor do que fm.

fomf 4, — (11.30)

A razao entre as aceleracOes e inversamente proporcional as

massas:

] |
m. M (11.31)

M m

A lei de gravitacao de Newton, valida universalmente, estabe

Tece que a aceleragao relativa fr e inversalmente proporcional ao quadrado
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Gentro de Massa

fne——o— fM

4—-——-1',- ——

Fig. II.11 - Aceleragao do planeta (f,) e do
Sol (fy) em direcao ao centrode

massa. Aceleragao relativa fr_
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da distancia r entre os dois corpos e diretamente proporcional a soma  das

massas. A constante de proporcionalidade G e chamada constante de gravitacao

e tem valor numérico igual a 6,67 x 10 €.g.5.:

fp = ‘GL—-)'M:m (11.32)
r

Geralmente da-se o nome de constante inercial, u, ao produto:
u=0G(M+m) (I1.33)

A constante inercial u varia de caso para caso uma vez que

depende das massas,

As aceleracoes absolutas do Sol e do planeta, em relacdo ao

centro de massa, sao dadas por:

_ M
fy = -6 (11.34)
r
f, o= -G
M 2

as quais satisfazem as relagoes II1.30 e II.31, bem como a definigdo de for

¢a gravitacional:

F=nf =M, =08 (11.36)
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Embora a lei de gravitacao de Newton seja formulada para o
caso ideal de massas puntuais, tambem e valida para objetos que possuam si
metria esferica e densidade uniforme, pois neste caso as massas podem ser
tratadas como se estivessem concentradas nos centros desses objetos. Esta
jdealizagao pode ser empregada, com pouca margem de erro, ao Sol, aos pla

netas, as estrelas e aos satelites.
2.5 GRAVIDADE E GRAVITACARO

Como foi mencionade anteriormente, a queda livre perto da su
perficie da Terra parece ser da mesma natureza do movimento de um planeta
em torno do Sol, Ou seja, gravidade parecer ser da mesma natureza que gravi

tagao.

Em qualquer local na superficie da Terra, todos os objetos
caem com a mesma razao que no vacuo. A primeira vista, a razao de. queda pa
rece ser a mesma em qualquer ponto da Terra. Isto e explicado pelo fato da
Terra ser aproximadamente esferica, ou seja, o raio R, da Terra, e pratica
mente constante. Alem disto, a massa m do objeto & desprezivel em compara
¢do com a massa M da Terra, A aceleragao f,. dada por:

.M+ m

f o=-G

! - _gMtm (11.37)

r2 (R + h)2

 pode ser aproximada pois h & muito menor do que R e m € muito menor do que

M, como esta esquematicamente mostrado na Figura I1I.12. Segue, que,



- 28 -

f o= GM | (11.38)

Desde que se suponha que a Terra possui simetria esférica, o
valor absoluto de fr e constante e comumente chamado aceleracdo da gravida

de, g:

g - | (11.39)

Devido ao excesso de massa existente na regiao equatorial a
Terra se apresenta como um esferoide oblato. ATem disto, o movimento de ro
tacao da Terra produz um efeito centrTfugo que aumenta com a latitude sendo
cerca de 3,37 cm/s? no equador e zero nos polos. Como resultado, a acelera
¢ao da gravidade varia com a latitude. Contudo, para fins praticos asﬁume-

se para ¢ um valor constante fqual a 980 cm/s2,

Na superficie da Terra, o peso de um objeto nada mais e do

que a forca de gravidade local. Da relagao (II,36)
pR =gm (I11.40)

onde g = &
p2

A uma distancia r do centro da Terra (r > R), a aceleragao

gravitacional e dada por:
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- — —

-

.. — — — — .
=<

Fig. II1.12 - Posigdo de um objeto em relagao a

Terra esferica
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2
5§-= g 5;- (I11.41)
r r

e 0 peso correspondente:

R2 R2
P =gm="0p (11.42)
r rg r R

Para que o efeito do peso seja anulado, a aceleracdo da gra
vidade deve ser equilibrada pela aceleracao centrifuga., Nessa condigdo de

equilibrio, o corpo se movimenta como se niao tivesse peso,

Na superficie da Terra a aceleracao centrifuga para um corpo

em movimento circular uniforme, € dada pela expressao:

2 2
VC 47<R

a S o =

. (11.42)
R T2

onde T e definido como sendo o periodo de revolucao, ou seja, o tempo gasto

por um corpo para completar uma orbita.

Isto fornece, para a condigdo de equilibrio:

g=-< (11.44)

com R = 6,371 x 108 ¢cm e g = 980 cm/s, obtem-se: T = 5066 s e Vc = 7,91Kn/s,

que sao o periodo e a velocidade orbital de um satélite se movendo a super
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ficie da Terra com seu peso anulado, ou seja, como se nao tivesse peso.

A uma distancia h acima da superficie da Terra, ou seja, pa

rar >R, o estado de equilibrio & expresso por:

2 2
g R . g RZ . (11.45)

(R + h) r

V2
C

que representa um estado de peso anulado para uma orbita circular de raio r.
2.6 0 PROBLEMA DE DOIS CORPOS E AS TRES LEIS DE KEPLER

A teoria de gravitacdo formulada por Newton Teva a um conhe
cimento geral sobre os movimentos orbitais e como sera mostrado abaixo, as
tres leis do movimento planetario enunciadas por Kepler, podem ser obtidas

a partir dessa teoria.

Como foi visto anteriormente, as equacoes gerais do movimen
to curvilineo plano expresso em coordenadas polares e com o foco como refe

rencia sao:

2
f,. = ar . (2292 (11.10)
dt? dt
=28 (I1.16)
r dt

Estas equagoes fornecem a descrigao do movimento relativo de
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dois corpos com um deles ocupando o foco, como € o caso do Sol e dos plane

tas.
Pela lei de gravitacdo de Newton,:fB = 0, o que implica em A,
dada pela equagao (II.15), ser uma constante. O tempo pode entao, ser elimi

nado da expressao para f. (equacao (1I.10)).

Como:

dr _dr do (11.46)
dt  do dt

e da equagao (II.15)

.d_e_="% (11'47)
dt r?

obtem-se:
dr_ 28 dr oy d(l/r (11.48)
dt r? de de

Derivando-se a equacao acima com respeito ao tempo:

d2r _ _4A%Z d2(1/r)

11.49
dt? r2 de? ( )

f
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A equacao (I1.49), juntamente com (I11.47) e (II.10), fornece

a seguinte expressao para a aceleragao fl.:

f oL A2 [dzﬂfﬂ . _‘_J (11.50)

r2 de? r

Pela lei de gravitacao de Newton, I11.32, aceleracao relativa dec

massa m (planeta) devida uma outra massa M (Sol) &.dada por:

fr=-£_=:_£i’“l_+_ﬂll (11.51)
r2 p2 :

Comparando-se (II.51) com (II,50),

em 1o (11.52)

dg2 r  4A2

Dada uma Orbita, —*— & uma constante, A orbita obedece entio

_ 472
a seguinte equacao diferencial:
42/ L1l (11.53)

de2 r

A mudanca de variavel

- C (11.54)
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leva a equagao (I1.53) para:

2
Y iy-o (11.55)
de?

A equagao diferencial (I1.55) possui solucdo da forma:
y =acos (8 - 8g) (11.56)

onde o« e 8y sao constantes de integracao,

0 retorno a variavel.original, r, fornece a solugio  para

(11.53):

R

r = =
C+y 1+ afCcos (8- 8p)

(11.57)

que e a equagao de uma seccao conica em coordenadas polares com origem  no

foco. Comparando (II.57) com (II.22) identifica-se:

e
H

(11.58)

=
1]

a (] - ez) = _]...:
C
e = X1 (11.59)

v =8 -8 | (11.60)
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Conclui-se, pela lei de gravitacao de Newton, que o movimen
to relativo de dois corpos e descrito por uma secgao conica com origem no

foco.

Para uma orbita elitica (0 < e < 1), isto implica na 2a. lei

de Kepler, como sera visto agora:
0 chamado Movimento Kepleriano: (Figura II.13), valido para
qualquer planeta, e descrito pelas duas primeiras leis de Kepler, publica

das em 1609;

la. Lei de Kepler ou Lei das Elipses: cada planeta descreve

uma orbita elitica em torno do Sol, que ocupa um dos focos, ou seja:

P A (11.22)
1 +ecosv
Y 2a. Lei de Kepler ou Lei das Areas Iguais: a velocidade do

planeta varia de tal forma que a linha que une o planeta ao Sol varre areas

iguais em tempos iguais; isto e,

2
A= rrdv, constante (I1.61)

2 dt
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Fig. 11,13 - Movimento Kepleriano: movimento elitico e
lei das areas iguais com respeito ao foco.
Numeros indicam posicGes orbitais para ca
da 1/12 de uma revolugao a comegar no pe

rigeu
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A terceira Lei de Kepler ou Lei Harmonica, enunciada em 1619,

estabelece que os cubos dos semi-eixos mariores das orbitas eliticas $ao
proporcionais aos quadrados dos tempos que os planetas levam para fazer uma

revolucao completa em torno do Sol, ou seja; para qualquer planeta

; ,
— = constante = (; (11.62)
T2 .

Pode ser mostrado que a constante inercial y esta relaciona

da com C, (ou, alternativamente, com a3/T2) atraves da seguinte relacio:

3
p=4r2 € = 442 a (11.63)
T2

Conclui-se, sequndo Kepler, que a constante inercial e

unica para todas as orbitas planetarias:

Contudo, pela lei de gravitacao de Newton,u =G (M + m). Ob
serva-se entao que a terceira lei de Kepler € uma aproximacdo (m = 0) até
certo ponfo aceitavel pois a massa de maioria dos planetas & desprezivel em
comparagao com a massa do Sol. A inclusao da massa dos planetas produz, nas

orbitas idealizadas, o que se chama de perturbacgoes.
2.7 FORMULA GERAL PARA A VELOCIDADE ORBITAL

Alem do tamanho e da forma da orbita, caracterizadas respec

tivamente pelo semi-eixo maior a e pela excentricidade e, a velocidade orbi
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tal & de importancia fundamental. Abaixo sera deduzida uma formula que rela

ciona a velocidade com a constante inercial, semi-eixo maior e raio vetor.

Como ja foi visto, no problema de dois corpos a orbita & uma

secc¢ao conica:

r = p (11.22)
1+ ecosv

As componentes da velocidade, Vr e Ve’ ao longo e perpendicu

lar ao raio vetor sao dadas por ar e FEE’ respectivamente. Derivando-se
dt dt

(I1.22) com respeito ao tempo, obtem-se:

2
V=D esin & (11.64)
p dt
Levando-se em consideracao que dv _de,
dt dt
2
- (11.65)
2 dt

A expressdao (I1I.64) pode ser reescrita em termos da constan

1

te A,

v = 2P Gin o (11.66)
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Por sua vez,

v, =22 4 46 cos v) (11.67)

Observando-se que,

-
It

V cos ¢ (I1.68)

onde ¢ & o angulo formado pela velocidade orbital V e sua componente perpen

dicular ao raio vetor, Ve’ obtem-se:

2A

V= o— (I11.69)
r cos ¢
e
v e.sin v
tang = — = —o— (11.70)
V6 1 +ecos v

0 angulo ¢ € igual ao angulo de reflexao do raio vetor rela

tivo a normal.

Lembrando-se que a constante A e relacionada ao parametro p

de acordo com:

: 2
T (11.58)
p
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apos elevar a equacdo (I1.66) ao quadrado e empregar a relacao (II.58),

y2 = , & siny
W —
p

Similarmente, para a equacao (II.67),

2
V§ = {1 + e cos v) (11.71)
p

Como V2 = Vﬁ + Vé, segue que o modulo da velocidade orbital
e dado por:

V2 =y 2 (1 + ecos v) - (1 -e?) (11.72)

p

ou, com o uso de (II.22) e (II.58)

y2 =y (2 -1 (11.73)
r a
Comupu=6(M+m),
V2=g (M+m (-4 (11.74)

r a

As equagoes {I1.72) e (11.74) sdo basicas na teoria e calcu

lo das orbitas e mostram que para qualquer orbita com valores especificos
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de y e a, 0 valor absoluto da velocidade orbital so depende do comprimento

do raio vetor.

No caso de movimento circular uniforme, a = r = constante e

pp-GM*m _ (11.75)

r r

A expressao (1I1.74) para o movimento parabolico {a = =) se

reduz a:
V2 - 2u (I11.76)
r
Comparando-se (II,75) com (II.76),
VE =22 (11.78)

Uma vez determinada a constante inercial yp, em qualquer pon
to do campo gravitacional a velocidade orbital parabolica, ou seja, a velo
cidade de escape, e iqual a velocidade circular vezes a raiz quadrada de

dois.
2.8 MOVIMENTO ORBITAL DOS SATELITES METEQROLTGICOS

0s satelites meteorologicos que se movimentam sob a agac do
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campo gravitacional terrestre descrevam orbitas cujas excentricidades sdo

pequenas. Em primeira aproximacdo, uma descricac aceitivel do movimento po

de ser obtida considerando-se orbitas circulares.

Seja h a altura do satelite em relacao a superficie da Terra.
Como 2 massa do satelite e desprezivel em comparacao com a massa da Terra,

Vc, a velocidade circular se reduz a:

v =p/—9_ . /_GM (11.78)

0 periodo sendo:

3
T =& (R+h)_ | Rth)? (11.79)

Y GM

C

A Figura II.14 mostra as curvas de velocidade e periodo para
orbitas circulares, ao redor da Terra, para altitudes de ate 36.000 Km con

tados a partir do centro da Terra.
2.9 PAREMETROS ORBITAIS

0 conhecimento da posigao do satelite em relagao a Terra em
funcao do tempo e imprescindivel para o rastreio, previsac, fungoes de co
mando, cobertura, objetivos da missao, etc. Os elementos que definem a orbi
ta de um satelite bem como a sua posicao nela formam um conjunto de seis
constantes independentes que sao ilustradas na Figura II.15. As caracteris

ticas dimensionais: semi-eixo maior a, excentricidade e e angulo de diregao ¢
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Fig. I1,15 - Elementos de orientacao orbital
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ja foram introduzidos. Agora & necessirio relaciona-los com a orbita Terra-

satelite. Para orbitas geocéntricas, os tres elementos adicionais sio:

©,U" - no ascendente e descendente, respectivamente. A linha dos nos
e formada pela interseccdo do plano da orbita do satélite com
o plano equatorial da Terra. A Tongitude e convencionalmente
medida no plano do equador a partir de uma direcao referencial

fixa (equindocio vernal) no sentido do nd ascendente.

i - inclinacao do plano orbital com respeito a um plano de referég

cia (convencionalmente o plano equatorial).

W - argumento do perigeu; angulo de posicao do perigeu medido des

de o raio vetor ate o no ascendente,

A inclinagao orbital & determinada a partir das condiges de
langamento, sendo fungao da latitude e do angulo azimutal de injecdo na ar
bita. Como mostra a Figura I1.16, as maximas latitudes alcancadas por um sa
telite correspondem ao valor da inclinacao orbital. A diferenca de lTongitu
de entre cruzamentos sucessivos num dado paralelo de latitude &€ facilmente
determinada a partir do periodo do satélite e pelo fato de que a Terra di

uma volta completa em 24 horas,
2.10 PERTURBACOES

Um satelite sob a agdo do campo gravitacional da Terra des
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creve, idealmente, uma orbita conica simples definida pelo problema dos dois
corpos. Na pratica contudo, varios fatores podem alterar essa orbita provo
cando-o que se chama de perturbagdes orbitais. As perturbagoes sao princi
palmente causadas pelas forcas aerodinamicas, de propulsdo e de pressac de
radiacao. Consideraveis também sao os efeitos do excesso de massa na regido
equatorial da Terra e a acao gravitacional de corpos mais distantes como a

Lua.

Abaixo sao apresentadas e discutidas algumas dessas perturba

coes e suas consequencias:

Arrasto Aerodinamico: embora a densidade atmosferica decre§

ca com a altura, o efeito do arrasto aerodinamico se faz sentir nas altitu
des em que se encontram os satélites, sendo mais pronunciado abaixo de cer
ca de 800 Km. Em consequencia do arrasto o veiculo € desacelerado, 0  que

faz com que ele perca altura,
Para extender o tempo de vida de um satelite, sem que sua
altura operacional seja alterada, incrementos de velocidade devem ser forne

cidos para compensar a desaceleragao causada pelo arrasto.

Regressao dos Nos: um dos efeitos produzidos pelo excesso de

massa na regiao equatorial da Terra € a regressdo dos nos. Se um satélite
se move predominantemente para leste, como ilustrado na Figura II.17, a ca

da passagem ele cruzara o equador um pouco mais a oeste que a vez anterior,
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POLO NORTE

Fig, I1.17 - Regressdo dos nos
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EQUADOR

Fig. II.18 - Efeito simulado da regressdo dos nos
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Esta regressao dos nos e em adigao a qualquer movimento aparente devido a
rotagcao da Terra (para leste) embaixo da orbita. A Figura II.18 oferece uma
explicacao para o fenomeno. Considere un satelite caminhando de A para B,
de tal forma que cruze o equador em ; na ausencia de perturbacOes. Suponha
agora que o efeito de atracao devido ao excesso de massa equatorial seja,
simplificadamente, representado por uma aceleracao instantanea que aja no
satelite guando ele atingir o ponto E. Como resultado o satélite cruza o
equador em r, e se dirige para F, onde uma aceleracao compensadora (simpli
ficada) desloca o satelite para o caminho CD, que cruza o equador em Q3.
As perturbacoes devido ao excesso de massa faz com que o no regrida de Q3

para 3.,

Uma medida quantitativa dessa perturbacao e dada pela formu
la abaixo que e valida para uma orbita circular e foi estabelecida levando-

se em conta que a Terra & um esferoide oblato:

'R
R+h

8@ = - 10 ()72 cos i (11.80)

A2 € a razao de regressao em radianos por segundo.
Para uma orbita polar, a razao de regressdo € nula.

Avanco do Perigeu: o avango do perigeu ou rotagao da  linha

dos apices € outro efeito devido ao excesso de massa equatorial e se encon

tra ilustrado na Figura II.19. O caminho real do satelite e indicado pelas
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Fig. II.19 - Avango do perigeu (rotagao da

linha dos apices)
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posicoes 0, 1, 2, 3, 4. Na posicao 1 o apogeu e o perigeu se encontram na
linha A; P,. Quando o objeto atinge a posicac 2 em seu apogeu, a orbita de
referencia tera o perigeu e o apogeu na linha A, P,. Finalmente, na posigao
3 o satelite terd seu perigeu e apogeu ao longo da linha A3 P5. 0 perigeu
avancou através do arco PyP;. Este efeito € mais pronunciado em orbitas pou

co inclinadas.

Satelites Geoestacionarios: embora o efeito do arrasto atmos

ferico seja relativamente pequeno no caso de satelites geoestacionarios, ou
tros efeitos perturbadores sao de interesse particular. Os satelites geoes
tacionarios sao colocados numa posicao fixa com relagao a Terra sobre  um

ponto do equador com periodo de revolugao de 24 horas.

Devido a sua orbita equatorial e grande altitude, e princi
palmente suscetivel ao efeito do campo de gravitagdo lumar. Os efeitos com
binados dos campos de gravitacao do Sol e da Lua pode resultar numa maxima
mudanca na inclinacao do planoc orbital de ate 1° por ano, sendo esta varia

cao periodica ao fim de alguns anos,

Por um outro lado, a seccao transversal da Terra no equador

elipsoidal e nao, circular, A diferenca entre o eixo maior e o eixo menor

M

i

de aproximadamente 200 m. Existem duas posigoes estaveis para uma orbita
de 24 horas: no eixo menor, em aproximadamente 110 W e 70 E. Todas as ou
tras posicoes produzem pequenas aceleragoes tangenciais que fazem com gue ©

satelite possua uma oscilacao com grande amplitude e periodo muito  longo.
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Para um satelite estacionado sobre o Atlantico, em 34°w, correcoes de cerca
de 70 cm/s devem ser efetuadas cerca de uma vez por mes. Isto desde que se

ja permitido ao veiculo flutuar de +1°,
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2.11 COBERTURA DA SUPERFICIE A PARTIR DO SATELITE

A quantidade de superficie a ser coberta e uma caracteristi
ca importante no projeto de satélites que se destinam a observagao da Terra.
A superficie vista do satelite depende, num dado instante, da altitude orbi
tal, do angulo de inclinagao e do SnguloAde observacao do equipamento de
bordo. A Figura I1.20 fornece o esquema utilizado para o estudo da cobertu

ra de superficie.

A distancia d, desde a. vertical do satelite na Terra ate o
ponto extremo da superficie coberta pelo equipamento de bordo (e, portanto,
subentendida pelo Sngu}o W) poderi ser medida, no caso de observagao  por
equipamento cujo eixo se encontre na vertical do satelite em relagao a Ter
ra e com visdo de simetria axial, tanto ao longo do traco da orbita na Ter
ra como na perpendicular a ele;ou em outra qifégio_gualquer. De fato, nesse
caso, a superf?cie coberta @ uma calota esferica cujo eixo coincide com a
verticalzdo satelite:a Terra e, portanto, com o eixo do equipamento de ob
servagac. Esta implicito que a observagao se faz de modo "instantaneo", ou
seja, 0 satélite permanece praticamente parado durante a mesma. Podera, al
ternativamente, ocorrer um modo de operagao como o da Figura I1.21, que
mostra a observacao dentro de um cone e que pode ser reduzido ao caso em

discussao.

Qualquer outro formato que tenha a superficie observada, es
tara compreendido dentro da calota referida e suas dimensoes poderao ser fa

cilmente relacionadas com d (desde que seja uma figura geometrica simples,



Fig. 11.20 - Geometria para a determinacao de

cobertura da superficie
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como ocorre em geral).

A utilizacac da Tei dos senos na Figura I1.20 resulta:

sen 8 = (A0 sen u, (11.81)
Donde:
B = arc sen L(R b h) sen NC:‘ (11.82)
' R
Como os trés angulos de um tridngulo somam 180°
0
éc = 1807 - (W, + 8) (11.83)
Substituindo (I1.82) em (II.83),
0 _ R+ h !
¢c = 180" - ¢ We + arc sen ( ) sen N&} (11.84)
| | R _
Pot um outro lado,
- 2mR.X ¢
d = e (11.85)
360

Como 0 raio medio da Terra e igual a 6371Km,
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d =114, (11.86)

Substituindo (I1.84) em (1I1.86) obtem-se a expressao para d,

em Km, como fungdo da. altura h do satelite e do anguio We

d =111 {180 - W, - arc sen (1 +~2—) sen H, (11.87)
: 6371

Nota-se que ha um limite dado pelo horizonte visto do sateli
te. De fato, acima de um certo angulo em que 0 cone de Vfggo tangencia a
Terra, 0 observado € espagco. Usando a distancia 2d (ou seu equivalente no
caso de outra superficie de observagao contida na calota) e possivel deter
minar a cobertura no Equador, ou em qualquer outra latitude, no periodo de
um dia. No caso de uma orbita po]at, a porcehtagem de cobertura no Equador
durante um dia de operacao e dada aproximadamente pela relagao entre 2d e
a distancia total entre passagens sucessivas. Para pontos fora do. Equador,
a porcentagem da cobertuta e dada pela cobertura equatorial dividida pelo
cosseno da latitude, A distancia total entre passagens sucessivas e uma

fungao do periodo do satelite ou pode ser relacionada com o numero de revo

Tugoes por dia.

Para o caso geral, a equacao é:

C = 2dn

= —— (11.88)
216 cosi
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Fig. I1.21 - Area instantanea observada pelo satelite
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onde C & a porcentagem diaria de cobertura, n € o numero diario de revolu

coes e A a latitude.

A determinacao da cobertura para mais de um dia torna-se mais
trabalhosa pois ha um recobrimento em dias sucessivos de operagao, dependen

do do periodo e efeitos perturbadores.
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CAPTTULO III

TECNICAS ASSOCIADAS A0S SATELITES METEOROLOGICOS

3.1 INTRODUGKO

A experiencia adquirida desde o lancamento dos primeiros sa
telites meteorologicos possibilitou o aperfeicoamento nos diversos estagios

necessarios a obtencao de fotografias de nuvens.

Neste capitulo procurar-se-a dar uma descricdo suscinta da
evolugdo dos satélites meteorologicos e dos seus sensores. Também serdc des
critos os sistemas de recepgao e reproducao dos sinais emitidos pelos refe

ridos satelites,

3.2 GENERALIDADES

Os primeiros satélites meteorologicos armazenavam as fotogra
fias da nebulosidade em fita magnetica, apenas transmitindo quando inter
rogados pelas estacoes de comando. Os resultados eram analizados pelos ser
vicos de meteorologia dos Estados Unidos (USA) e difundidos em codigos ou
em facsimile. Este metodo foi considerado relativamente moroso e pouco aces

sivel aos paises mais distantes.

Com vistas a tornar as fotografias de nebulosidade imediata

mente acessiveis a todos os povos, foi criado um sistema automatico de
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transmissao quase imediata de todas as fotografias que o satelite fosse ob

tendo. Este metodo foi denominado APT (Automatic Picture Transmission).

0 metodo APT devido a sua simplicidade permite que os usud
rios, em qualquer localidade do globo construam suas proprias estacoes re
ceptoras para captarem os sinais dos satelites quando estes estiverem den

tro do horizonte visual.

A era dos satelites meteorologicos foi iniciada com os satg
Tites da serie TIROS (Television and Infra-Red Observation Satellite). 0

primeiro deles, o TIRO I, foi lancado em 10 de Abril de 1960,

0 sistema APT foi introduzido com o satelite TIROS VIII. En
tretanto, o sistema so foi considerado opetacional com 0 aparecimento dos
satélites da serie TOS (TIROS Operational System). Estes satelites, quando
colocados em orbita, passaram a ter denominacao ESSA (Environmental Survey

Satellite).

0s satelites TOS sao do tipo carretilha, ou seja, o satelite
rola ao Tongo da orbita. A foto & batida quando a camera aponta para o cen

tro da Terra.

A serie ESSA foi composta de oito satelites. Os de  nimero
par (ESSA 2, 4, 6, 8) eram equipados com o sistema APT. Os de numero Jmpar
(ESSA 1, 3, 5, 7) foram equipados com a modalidade de transmissao por inter

rogacac pela CDA (Command and Data Acquisition).



- 63 -

Mais ou menos na mesma epoca em que foram introduzidos os sa
telites ESSA, surgiram os satélites da série NIMBUS para fins de pesquisa
de interesse da NASA (National Aercnautics and Space Administration). Esta

serie tambem possuia o sistema APT.

0 terceiro grupo de satélites usados para fins meteoro]Ggi
cos foram os da série ATS (Applications Technology Satellite). Estes sateli
tes ocupavam orbitas geoestacionarias, ou seja, o satelite fica fixo em re
lacao a Terra. Alem da tiragem de fotografias em intervalos de 23 minutos
da mesma area geografica, os ATS eram usados para retransmitirem mosaicos
de fotografias de nuvens referentes a grandes areas geogr&ficas. Estas re

transmissoes podiam ser recebidas pelas estacOes APT.

A versao atual e operacional dos satélites geosincronos  sdo
os da serie SMS/GOES (Synchronous Meteorological Sate]]ite/Geostationary

Operational Environmental Satellite).

Atualmente estao operacionais a uma nova sErie de satélites
denominada ITOS/NOAA (Improved TIROS Operational Satellite/National Oceanic-
and Atmospheric Administration). Com esta nova série surgiu tambem um novo
sistema de obtencao da fotografia, o APT-SR (SR ou Scanning Radiometer),que

sera descrito posteriormente.
3.3 08 SATELITES DA SERIE TIROS

Foi com esta serie que se iniciou a era dos satélites meteo
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Fig. III.1 - Cobertura relativa das duas cameras de TV usadas

no TIRQS I
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rologicos. 0 primeiro deles, o TIROS I foi posto em orbita em 19 de Abr{l
de 1960; o TIROS II em 23 de Novembro de 1960 e o TIROS III em 12 de Julho
de 1961. De um satelite para o outro, pequenos aperfeicoamentos eram intrg
duzidos. Portanto, sera utilizado o caso do TIROS III para dar uma. descri

¢ao de seus principais instrumentos.

Todos os satelites TIROS tinham a mesma aparencia, o da for
ma de uma “"caixa de chapeu" com 107cm de diametro e 48cm de altura formando
um poligono de 18 lados. Estes lados eram cobertos por células solares. 0

peso total oscilava em torno de 130Kg.

0 TIROS III foi colocado em orbita aproximadamente circular
a uma altura media de 760Km. O perjodo de revolugdo em torno da Terra era
de 100 minutos de modo que o satelite dava aproximadamente 14,5 voltas a

_cada 24 horas. 0 plano da drbita estava inclinado de 48° sobre o equador.

0 TIROS III possuia duas cameras de televisao (redundantes)
tipo grande angular projetadas para fotografar a cobertura de nuvens sob
condigOes de iluminagao solar. Estas cameras (da altura de 760Km) quando
apontadas para o centro da terra viam areas de aproximadamente 1200km  por

1200Km.

Nos satélites TIROS I e II ao invez de se usar duas cameras
do tipo grande angular eram usadas, uma grande angular e uma pequena  angu
lar. A camera pequena angular via area de 120Km x 120Km'com uma resolucao

da ordem de 0,3 a 0,8Km.
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A decisao de usar duas cameras de um mesmo tipo no TIRQS III

veio da necessidade de haver redundancia, ou, camera de reserva, no

caso

de falha de uma delas. Alem do mais os sistemas de nuvens meteorologicamen

te significantes sao melhor vistos sob grandes areas.

PARAMETROS DAS CHMERAS

ESPECIFICAGRO GRANDE ANGULAR PEQUENA ANGULAR |
Campo de visada 104° 13°
Erea coberta 1200Km x 1200Km 120Km x 120Km
Abertura +1.5 +1.8
Velocidade do obturador 1,5 ms 1,5 ms
Linhas/imagem 500 500
Resolucao 2,3 - 3Km - 0,3 - 0,8Km

3.4 0S SATELITES DA SERIE NIMBUS

NIMBUS & o nome da segunda série de satélites meteorologicos.
Nesta serie foram feitos diversos aperfeicoamentos que a experiéencia com a

sua predecessora indicou conveniente,

Os satelites TIROS, alem da dificuldade de interpretagio de
seus dados, possuiam severas limitagoes. Por causa das caracter?sticas do
sistema de estabilizacao, suas cameras podiam fotografar a Terra ndo mais

que 20 por cento do tempo de cada orbita. Por causa da inclinagao do plano
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orbital ele podia tomar fotos somente de areas situadas entre os  extremos

norte-sul da 6rbita, deixando o resto do globo nao observado.

A familia NIMBUS n3o tinha estas limitagoes. A sua principal
caracteristica era o fato de ser um satélite estabilizado nos tres - eixos.
Suas cameras e outros sensores atmosfericos eram mantidos sempre vnvoltados

para a superficie terrestre. Outra evolugao importante foi a orbita polar.

Isto permite ao satélite ver inclusive as areas polares que sao em grande

parte onde nascem os grandes sistemas de tempo.

3.5 0S SATELITES DA SERIE ESSA

0s satélites desta série surgiram mais ou menos na mesma &po

ca que os da serie NIMBUS.

Estés satélites eram colocados em Grbitas polares inclinadas
de 100° com relacdo ao plano equatorial, e a uma altura de 1400Km aproxima
damente. Estes parametros fazem com que a orbita do satélite seja sincrona
com o sol, ou seja, o satelite passa sobre uma dada area sempre na mesma ho

ra local.

A aparéncia dos satélites ESSA ou TOS & a mesma dos da série
TIROS. A diferenca reside principalmente no sistema de estabilizagdo. Os
ESSA's sao do tipo carretilha, ou seja, o satelite rola ao longo da Erbita.

A foto @ tomada no instante em que a camera aponta para o centro da Terra.
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Fig. III1.4 - Esquema de funcionamento da camera TV dos satBlites

da serie ESSA
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Cada fotografia tem a forma de um quadrado que na Terra pos
sui 3200Km de lado. As fotos sucessivas obtidas durante uma passagem se so

brepoem em um terco da area total.

3.6 0S SATELITES DA SERIE ITOS

- Esta serie teve duas fases. Os primeiros ITOS A, B, C, tinham
como sensores primarios uma camera de TV e um radiometro de varredura com

dois canais. Estes satelites eram estabilizados nos tres eixos.

A segunda fase e constituida pelos ITOS - VERSAO MODIFICADA.

A principal modificagdo foi a eliminagao das cameras de TV e adigdao de no
vos sensores como o VHRR (Very High Resolution Radiometer) e o VIPR (Verti-

cal Temperature Profile Radiometer).

Atualmente existem dois satelites deste tipo em orbita, os

ITOS E e F (que passaram a ser denominados de NOAA-3 e NOAA-4).
3.7 CARACTERISTICAS DO SISTEMA APT

A camera que estd a bordo do satélite & constituida por um
vidicon que armazena eletrostaticamente a imagem exposta. O tempo de exposi

cao e de 40 milesegundos e a leitura & feita nos 200 segundos seguintes.

A imagem obtida pelo vidicon e convertida em um sinal elétri

co pela varredura da tela por meio de um feixe eletronico. 0 sinal assim ob
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tido modula em AM uma subportadora de 2400 Hz o qual por seu lado modula em
FM a portadora da banda de VHF (136 MHz). A transmissdo para a Terra @ fei
ta por um transmissor cuja potencia & de 5 Watt. O sinal recebido pela ante
na da estacao passa pelo receptor e a imagem € reconstituida diretamente em

um facsimile ou em outro aparelho equivalente.
3.8 SISTEMA APT-SR (SCANNING RADIOMETER)

A partir de 1972 os ﬁsuirios APT passaram a contar com infor
magoes de cobertura de nuvens duas vezes por dia. 0 sistema que permitiu is
to, foi o denominado APT-SR, APT, porque utiliza o mesmo transmissor APT e
a transmissao continua sendo em tempo real; SR porque o sistema de geracao

da imagem € feita por Radiometro de Varredura.

0 sistema SR possui dois sensores: um sensivel ac  espectro

visivel e outro sensivel a radiacao termica da Terra (infra-vermelho).

Conforme ja fﬁi visto anteriormente, no sistema APT a imagem
completa & transformada por um tubo vidicon em uma imagem de potencial ele
trostitico e em seguida explorada Tinha por linha. Entretanto, no sistema
APT-SR, o radidmetro explora direta e ortogona]mente a orbita, a regido em
questdo que € uma linha da imagem, O radiometro e dotado de um sistema com
espelho rotatorio onde o eixo otico descreve um plano normal ao plano orbj

tal.
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As informagoes obtidas desta maneira sao transmitidas direta
mente por intermeédio do tfansmissor APT do satelite na banda de 136 - 137

MHz.

Considerando o principio da tomada de fotos como o da Figura
II1.8 ve-se que,a altuta do satelite, (que por seu lado implica em uma ve
locidade bem determinada) o angulo de observacao (largura da linha) e a
frequencia de ocorrencia das linhas sdo parametros que nao podem ser esco

thidos arbitrariamente caso se deseje obter imagens de boa qualidade.
3.9 DIFERENCAS FUNDAMENTAIS ENTRE O SISTEMA APT E 0 APT-SR

Antes da transmissao efetiva da imagem no sistema APT, & en
viado um sinal de 300 Hz durante 3 segundos. Este tom serve para alertar o
operador, avisando que vai ser iniciada a transmissao de uma foto e, em al
guns sistemas, para disparar o aparelho que confecciona a imagem. No siste
ma APT-SR este tom de disparo nac existe pois a imagem inicia t3o logo o sa
telite entra no horizonte visual da estacao receptora. A imagem final toma

a forma de uma faixa composta de linhas consecutivas.
3.10 SISTEMA DE REPRODUGAQ UTILIZADO NO INPE

A seguir serd descrito o metodo de transformacdo do sinal e

Iétrico em fotografia utilizado no INPE. Este metodo difere de todos os ou

tros comumente empregados.
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Fig, III.8 - Esquema de funcionamento dos satelites da serie IT0S

modificados (NOAA)
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A subportadora (2400 Hz) modulada pelo sinal de video varre

a tela de um osciloscopio que se acha totalmente coberta por uma mascara
que possui uma fresta horizontal em seu centro. Uma objetiva focaliza a
luz que atravessa a fresta sdbre um filme comum de 35mm. Este filme & puxa
do por um motor sincrono de maneira gue a luminosidade presente na fresta
impressiona o filme continuamente formando sobre ele 1inhas contiguas. 0

conjunto de linhas contiguas constitue a fotografia.

0 sistema deteta a amplitude do sinal de video em termos de
uma Tuminosidade correspondente, sem haver necessidade de uma detegao con
vencional de amplitude anterior nos circuitos de recepgao. 0 processo & re

presentado esguematicamente na Figura III, 9.

A detecao de amplitude mencionada baseia-se no fato de que o
brilho da tela e funclo da velocidade com que o feixe passa por egte ponto,
mantidos os outros parametros constantes. Obtem-se diretamente um diapositi
vo no filme comum de 35mm. A combinacao da detegao de amplitude do sinal de
video, com o processo de registro da luminosidade correspondente no filme,
dois efeitos ndo lineares produz um efeito final linear, observadas certas

condicoes.
3.11 FACSIMILE COM PAPEL ELETROLITICO

E um dos equipamentos mais usados devido, principaimente, a
simplicidade de operagao. Possui a desvantagem de fornecer uma foto de qua

jidade inferior.
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0 aparetho funciona da maneira como segue:

0 papel € colocado sobre um c¢ilindro rotatario. 0 cilindro
contém uma helice metalica {com espira uinica) que fornece um ponto de conta
to entre o papel e o cilindro. Girando-se o cilindro e avangando-se o papel
consegue-se imprimir linhas sucessivas. 0 eletrolito escure proporcionalmeﬂ
te a corrente que o atravessa. Estas maquinas podem fornecer até 10 niveis
na escala de cinzas. A Figura III.10 mostra esquematicamente o funcionamen

to deste aparelho.
3.12 SISTEMA DE REPRODUCAO COM TUBO DE RAIOS CATODICOS

A foto e criada linha por linha na tela do tubo de raios ca
todicos (de modo similar a televisao convencional). A foto resultante e fo
tografada sobre um filme Polaroide, 0 qual fornece a foto processada 15 se

gundos apdos o fim da transmissao.

0s geradotes de vapredura horizontai e vertical provocam | 0
movimento conveniente do feixe de e}éfron a 200 segundos para a varredura
vertical e a horizontal a uma taxa repetitiva em cada 250 milesegundos. A
varredura horizontal € obtida por meio de divisores binarios a partir de

um oscilador a cristal interno.

Existem circuitos eletronicos que executam a  sincronizagao

inicial.
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3.13 FACSIMILE COM FILME FOTOSSENSIVEL

0 sinal de video e usado para variar uma fonte de Tuz, que

e usualmente uma valvula a gas energizada no potencial de ionizagao.

0 sinal de video varia o potencial de ionizacao causandc uma
variacao proporcional na intensidade da luz emitida pe]a_vE]vu]a. Esta luz
e oticamente focalizada sobre o filme fotossensivel e movimentada lateral
mente de forma a dar varredura vertical de 200 segundos. O filme,  enrola
do sobre um tambor gira a uma velocidadé de 240 rpm ou 4 rotagoes por segun
do. Isto implica numa varredura horizontal de quatro linhas por segundo,
Apos a exposi¢ao o filme & removido do tambor e submetido a processos de

revelacao quimica.
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EYOLU CEO DOS SATELITES METEOROLOGICOS

1960-63 .

TIROS RED MISSION

1565-66"

TIROS WHEEL

1966-69

APT AYCS

1970-73

TIROS 1

Television feasibility
Infrared experiments
Narrow and wide-angle TV

TIROS 11

Magnetic torgquing
Narrow and wide-angle TV

TIROS III

Limited operational use
"U,of Wisconsin radiome-
ter
_NASA radiometer
_ Wide-angle TY

"TIROS IV through VI
_Limited operational use
Wide-angle TV

TIROS ¥II

Limited operational use
Ion temperature probe
NASA radiometer
Wide-angle TY

“{ TIROS VIII
- First use of APT for reé1-

Ctime TV
Wide-angle TV

TIROS IX

First wheel-mode spacecraft
Near-polar sun-synchronous

orbit for daily global cb-

servation

Forerunner of TIROS Opera-

tional System

Wide-angle television

TIROS X

Interim pperational satellite
Wide-angte television

ESSA-

Operational satellite
Wide-angle television

TIR0S operational system

ESSA 2, 4, 6 and 8 APT
spacecraft for real-time
global readout

ESSA 3, 5, 7 and 9 AVCS
spacecraft for daytime
global TV observation;
remote sensing and storage
for L.5. readout :

S-band transmission from
ESSA 7 and 9

Impraved TIROS operational system

TIROS M and ITOS A, B-and C

Daytime global APT readaut

Daytime global AVCS readout

Day and might real-time and -

renote IR and visible scanning
radiometer

Selar-proton monitor

Flat-plate radiometer
Earth-stabilized platform with
growth capability for future sensors

~ITOS Oy E, F and G Scanning radiometers

znd very-high resolution radiometers

for day and. night. real-time and. remote

IR and visible data-gqlobal coverage
Vertical temperature profile of atmosphere
Solar-protdn monitor
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ATS
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ABREVIACOES

Control and Data Acquisition

" Environmental Science and Services Administration

~ Environmental Survey Satellite

National Oceanic and Atmospheric Administration
Television and Infrared Observation Satellite
Applications Technology Satellite

TIROS Operational System

~Automatic Picture Transmission

Advanced Vidicon Camera Subsystem
Scanning Radiometer
Very High Resolution Radiometer

Vertical Temperature Profile Radiometer

- Synchronous Meteorological Satellite

Geostationary Operational Environmental Satellite
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CAPTTULO IV

PREVISAQ DE DRBITA E GRADEAMENTO

4,1 INTRODUCKO

A presente publicagao foi elaborada, com o objetivo de ser
vir como subsidio a operadores de estacao APT (Automatic Picture  Trans-
mission), bem como a todos os interessados em programas de rastréio de saté
Tites meteorologicos e nas informacOes que podem ser coletadas a partir des

tes instrumentos.

No texto, nao foram enfatizados os fundamentos teoricos dos

calculos desenvolvidos, dado o objetivo essencialmente informativo desta.

Esta simplificacao, contudo, nao priva o leitor de tal emba
samento, uma vez que as referencias recomendadas, abordam com minicias a ma

tematica e a fisica aqui tangenciadas.
4.2 PREVISAO DE ORBITA

Caso uma estagao receptora APT deseje obter informacoes trans
mitidas por certo satelite meteorologico torna-se-The necessario o conheci
mento prévio da trajetoria de tal satelite, bem como as coordenadas angula
res (azimute: angulo com o Norte verdadeiro local; elevacdo: angulo com o

plano horizontal local) necessarias ao direcionamento da antena,

-
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Os requisitos para iniciar este calculo sdo as caracteristi

cas orbitais do satélite e a sua posi¢do num dado instante,

Estes dados sao fornecidos, regularmente, pelos centros de
controle do satelite a todos os seus usuarios, sob forma de tabelas: os ele

mentos orbitais e os cruzamentos com o plano equatorial.

- "Orbital Elements": contem os principais elementos orbitéis, inclu
indo a variac3o temporal dos nio constantes (Tabela IV.1).

- "Equator Crossings”: : > trazem o instante e a Tongitude dos diver
s0s cruzamentos com o plano equatorial, de um certo satelite duran
dado intervalo de tempo (Tabela 1V.2).

Obs.: estes cruzamentos sao designados "Cruzamentos com o Egquador”.

Tem-se, ent3o, uma posicao do satélite meteorologico {um cru
zamento escolhido entre os fornecidos nas "Equator Crossings") e a provisao
de dados (extraijdos das "Orbital Elements") suficiente para se conhecer a
localizagao de todos os pontos visiveis da orbita a rastrear. Denomina-se
visivel qualquer ponto acima do plano horizonta] local, posto que os de
mais, se rastreados, forneceriam mais ruido que informagao, devido a inter

ferencia dos sinais do satélite com acidentes geograficos (Figura IV.1).

Restringe~se pois a previsao com dois importantes lTimites am

bos conseguencia da localizagdo geografica do observador:

- a faixa de cruzamentos com o equador, cujas orbitas sejam aproveita
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REGIAO VISIVEL DA ORBITA

— PLANO TANGENTE
A TERRA NO OBSERVADOR

ORBITA DO SATELITE

» REGIA0  INVISIVEL

Fig- MA-VISIBILIDADE DE UM SATELITE
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velmente rastreaveis, ou seja, cujo rastreio da passagem visivel
forneca fotografias significativas (atualmente usa-se rastrear pas
sagens visiveis por oito minutos ou mais);

- 0 trecho da orbita cujo rastreio seja com menor ruido, isto e, 0
trecho da passagem visivel que nao deva ser sintonizado com baixa
elevacao da antena (utiliza-se um limitante por volta de 2 graus pa

ra inicio e fim de rastreio).

Sem se ater a qualquer detalhe de calculo (refs. Te?2) se

gue o procedimento usado para a previsao necessaria.

Admitindo a Terra aproximadamente esférica e usando o cruza
mento com o equador escolhido mais os dados orbitais conhecidos, posiciona-
se 0 satélite no ponto da orbita quando, pela primeira vez teve elevagao nu

la para a estacao dada, recuando-o ou avancando-o em relagao ao equador.

Um exemplo ilustrativo deste calculo seria o caso de uma pas

sagem norte-sul sobre o observador. (Figura 1v.2).

No caso, o angulo PSI - angulo entre o ponto O (observador)e
o ponto EO (ponto da orbita onde o satélite & mirado com elevagao nula), po
de ser calculado a partir do triangulo C, 0, EO que & retangulo de hipotenu
sa R + H (R: raio da Terra; H: altura do satéTite) e cateto adjacente a PSI

com valor igual a R, -



Fig. M2 - PASSAGEM SOBRE O OBSERVADOR

ALATO
2

SS ALONO
ALONSS “EquaboRr

Fig. IV. 3



L

Logo:
PSI = ARCCOS (R/(R + H)

0 arco SSO pode ser calculado por geometria esferica conhe
cendo-se ALATO (latitude do observador), ALONO (longitude do observador) e
ALONSS (longitude do ponto sub-satelite de cruzamento com o equador). 0 tri

angulo esferico que possibilita este calculo & o da Figura IV.3.
A distancia angular que se deve recuar o satélite no caso @&
PSI + SS0 e o tempo que o satélite levou para percorrer esta distiancia & fa

cilmente obtido definindo:

PER: periodo do satélite

DANG: tempo a retroceder

Orbita aproximadamente circular

PER TR
2r  DANG
donde: TR = DANG*PER/2r
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Tem-se calculado entao o novo instante inicial, e, por pro
cesso identico, obtem-se, minuto a minuto, a posicdo do satelite no espaco
(seja num sistema de coordenadas fixas, seja no proprio plano da orbita),

bem como a projecdo de sua posicao na superficie da Terra.

Estes sao os elementos necessarios ao calculo de elevagao e

azimute.
R quiza de ilustracdo veja-se d*Fig.IV.4 com a mesma simbolo
gia da figura anterior e onde AZIM representa o azimute para a antena da es

tacdo captar os sinais do satelite, e PN o polo Norte.

No triangulo PN, SS, 0 tem-se sequndo a ref. 4:

COS(SSO) = COS (n/2 - ALATO)*COS(m/2 - ALATSS) +
+ SEN(r/2 - ALATO)*SEN(n/2 - ALATSS)*COS(ALONSS - ALONO)
ou

COS(SSO) = SEN(ALATO)+SEN(ALATSS) + COS(ALATO)4COS (ALATSS)#COS(ALONSS-ALO

SEN(AZIM)/SEN(n/2 - ALATSS) = SEN(ALONSS - ALONO)/SEN(SSO)
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ALONSS - ALONO

Z-pLATO
L_ALATSS

A ALATSS (+)

Fig. IVM4 - AZIMUTE

L % - EL- SSO
$S

Fig. IV5-ELEVACAO
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donde:
AZIM = ARCSEN((SEN(ALONSS - ALONO)COS(ALATSS))/SEN(SSO0))
que € o azimute procurado.

A elevacao (EL) & calculada a partir do triangulo C,0, S da

Figura IV.5.

Pela lei dos senos dos trianguios planos:

(R + H)/SEN{n/2 + EL)

R/SEN(#/2- EL - $S0)

donde:

EL = ARCTAN{(COS(SSO) - (R/(R + H)))/SEN(SS0))

que e a elevagao necessaria.

Tendo previsto todo o trecho visivel da orbita escolhida,cal
cula-se novo cruzamento com ¢ equador adicionando-se um periodo ao instante

do cruzamento anterior e recomega-se o processo.

0 calculo acima, efetuado pelo computador,porquanto envolve
certa quantidade de iteracOes ao se levar-em conta a rotacao da Terra, a va

riagao dos parametros Grbitais e a necessidade de calculo exato dos cruza
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_PREVISAD DE PASSAGEM DE SATELITE

SATELITE
NOAA & )

C

MES
JULHO

D,

C

DATA
4/ 8/75

)

- ESTAGAD RECEPTORA Y CRUZAMENTO COM O EOUADOR A
LATITUDE | . LONGITYOE HORARID LONGITUDE ALTURA
NOME {GRAUS} {GRALS) {TMG} {GRAUS| [KM)
l SidsCAMPOS =232 314i{Jk_ 12114444 30645 14520
- - 0 sy ELITE MINUTOS
Hn(?rﬁsﬁm, AZIMUTE ELEVAGAD LAT!PTnl:‘;E fSTunLaGnunE APOS ANOTAGOES
[ w ] mm| st {GRAUS) {GRALS) {GRAUS] [GRAUS) CRUZAMENTG
I
12111 351 3 9:2 30942 -3
12 348 6 6l 30843 -2
I 12|13 345 9 3:1 30744 =1
| 121 14|44 341 13 . =030 30665 0
12115 337 17 =31 30546 1
12|15 331 21 ~541 A0447 2
' 12|17 323 26 =52 30349 3
12|16 314 30 1243 30249 4
| 12|19 44 302 33 1543 30240 5
12|20 289 35 #1844 30141 6
1221 275 35 “21:i5 30041 7
| 12|22 261 33 “2446 | 29941 8
12123 249 30 =277 29841 9
| 12|24 44 240 26 =308 29740 10
12(25 232 22 =33:9 29548 11 .
12|26 226 i7 =3740 294:6 12
| 12|27 221 13 | =4041 | 293:4 | 13
12|28 217 9 “4342 2920 14
| 12]29]44 214 6 “4644 | 29045 15
1230 211 3 “4945 288:9 146
3 TABELA- V|3
J

OBSERVAGAD: A DATA SE REFERE AD CRUZAMENTO COM O EQUADCT
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PREVISAC DE PASSAGEM DE SATELITE

- SATELITE
( N 4
(- oo )
DATA
C 2 oms )

r~ ESTAGAD RECEPTORA Y CRUZAMENTO COM 0 EQUADOR
LATITUDE LONGITUGE HORARID LONGITUDE ALTURA
NOME |GRAUS) {GRALS} (TME} [GRAUS) (KM
l‘§aJ.CAMPﬂS “23:2 31451)\‘ 22152116 32741 145040
" HORARIOD PONTO SUBSATELITE MINUTOS
(TH5) AZIMUTE | ELEVACAD LATITUOE | LONGITUDE APOS ANOTAGOES )
[ H | MIN]ses | . (BRAUS) {GRAUS} {GRAUS) {GRAUS) CRUZAMENTD o
I
, 2237118 142 3 “06:4 34342 | =15
22| 38 138 6 - 24347 g7 “14
2239 134 9 401 34043 =13
| 22] 40 129 12 | =37:0 | 33940 | =12
22|41 123 15 =33:9 337:8 =11
' 2214216 116 i8 “30:8 33647 =10
22|43 108 20 =27.:7 3356 -9
22| 44 98 22 m24i6 33446 g
I 22|45 88 24 =21.5 33346 -7
22146 78 24 =184 332:6 =5
[ 2247116 68 23 =154 | 33147 -5
22148 58 22 “1243 33047 -4
I 2249 50 19 9,2 329:8 =3
22150 42 - 16 =64l 312849 -2
22|51 34 13 =31 32840 -1
|22 52|16 30 10 “0s0 | 32741 0
22|53 26 7 3i1 32613 1
l 22154 22 4 6l 325:4 2
22|55 19 1 N rY 324.5 3
| TABELA- 1V, 4
J

BBSEAVAGAD: A BATA SE REFERE AD CRUZAMENTO COM 0 EQUADOA



- 99 -

mentos seguintes ao dado, tem como saida folhas semelhantes as das Tabelas

V.3 e IV.4,

No primeiro exemplo.(Tab.IV.3) observa-se a trajetoria e as
coordenadas para o seu rastreio, de uma passagem diurna do satelite NOAA-4,
visivel em Sao José dos Campos desde as 09:11:44h do dia 4/8/75 até cerca
de 09:30:44h do mesmo dia (Horario TMG: 12:11:44h ate 12:30:44h). Como  se
ve nas colunas de AZIMUTE e ELEVAGCAO a passagem se da a Oeste da  estacdo;
na Ultima coluna observa-se que a passagem & visivel de 3 minutos antes ate

16 minutos ap0s o cruzamento.

Outro aspecto a destacar nas folhas de rastreio sao as 13

nhas com tempo multiplo de 5 minutos apds ou -5 minutos antes do cruzamento.
Estas linhas sao muito importantes para o gradeamento.

Por ora, convem frizar que elas correspondem a  importantes
marcas de tempo sobre a fotografia, executadas mediante o fechamento do
diafragma, durante um segundo, resultando numa linha nao impressionada so

bre o papel fotografico.

0 fato do fechamento do diafragma produzir linha {ou faixa)

nao impressionada deve-se ao processo de obtencao da imagem.

Para os satelites da serie NOAA, tal processo, difere do tra

dicional instantaneo fotografico (usado na série ESSA); o sensor de um sa
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telite NOAA (denominado radiometro de varredura) transmite seus sinais var
rendo a Terra de horizonte a horizonte, produzindo assim, a foto 1inha por
Tinha. A transmissao & feita, alternadamente, por dois canais: um para 1i

nhas do visivel, outro para linhas do infravermelho.

Ora, o processo acima descrito, produz uma imagem da regido
sub-satelite, distorcida, tanto pela curvatura da superficie da Terra, quan

to pelo movimento relativo Terra-satelite.

A necessidade da Tocalizagao correta dos pontos registrados
conduz a uma superposicao a foto, de um mapeamento sintético da regifo, pro

cesso esse denominado gradeamento.
4.3 GRADEAMENTO

0 gradeamento de uma fotografia produz um bom conhecimento

das coordenadas de cada ponto registrado.

Para tanto, basta sobrepor a foto, um sistema conveniente de
coordenadas terrestres, deformado de acordo com o movimento relativo sen

sor/superficie.

Este sistema denominado grade, e obtido basicamente pelo pro
cesso complementar da previsdo de orbita, isto &, enquanto que na previsio
o problema se enfoca do ponto de vista da estacdo de rastreio, para a grade,

o centro de observacao passa a ser o proprio satelite. Os Ttens fundamen
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tais no desenvolvimento do processo de c3lculo da grade sdo as relacdes en
tre: coordenadas terrestres/segmento de arco varrido sobre a superficie da

Terrafangulo de varredura do radiometro/escala empregada para a foto.
0 esbogo abaixo da uma idéia destes elementos:

S: satelite

SS: ponto sub-satelite

PV: ponto visado

C: centro da Terra

SUP: angulo sobre a superficie terrestre

VAR: angulo de varredura do radiometro

FOT: segmento proporcional ao trecho da fo
to correspondente a VAR,

0 Ttem adicional que conduz o calculo a um método iterativo
€ o fato de que nem o ponto S nem o ponto PV s3o estacionirios. 0 método e

as relacoes anteriores sao claramente expostos na ref. 3.

A grade mais conveniente, e naturalmente formada por linhas
de Tatitude e longitude constante (Fig.IV.6) e, opcionalmente, com um mapa
da regiao superposto (Fig.-IV17),

Em ambas as grades o significado das linhas & identico.

Linhas Curvas "Horizontais": sdo linhas de latitude constante, espaga

das de 5°. 0 valor de sua latitude (escrito sobre a 1inha) e acresci
do da Tetra S ou N conforme seu hemisfério, ou do sinal negativo para

o hemisferio sul.
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NOAA-3
DIURNO
45°W
L 4 ¥ /
oA
MORTE
)
suL
Frojeto MESA
Gradeomento AP T-SR
t Sctélite NOA A-3 DILRNO
! { Altura "de 10 min: 120 mm
- Lorgura do imagem: S9mm
: Longitude de cruzomenio equcdor: 45°W
1 .
| . .
1 . .
} Fig - Iv.7
l
i
—t 1]
]
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Linhaé Curvas "Verticais": sao linhas de longitude constante, espaca

das de 5°. Para as longitudes brasileiras usa-se o sufixo W (oeste)

ou o0 sinal - (menos).

Conhecendo-se, previamente, o valor de uma linha de latitude
e uma de longitude, determina-se, automaticamente, o valor das demais, dis
pondo-se, entdo, de um dos elementos do gradeamento, de vez que, apenas com

estas linhas nao se pode superpor grade/foto.

Aqui se friza, novamente a importancia das marcas de tempo a

intervalos de 5 minutos.

Na grade, estas linhas correspondem as linhas retas horizon

tais, e indicam a posicao do satélite a tempos multiplos de cinco minutos,
antes ou apos o cruzamento com o equador, A coincidencia das linhas da gra
de com as correspondentes marcas de tempo da foto, determina a correspondég

cia entre pontos da foto e suas coordenadas geograficas.

As linhas retas verticais externas delimitam a regiao foto

grafada pelo satelite, enquanto que as verticais tracejadas limitam a re

gido fotografada sem superposicao de imagem.

A linha vertical central denota a projeg&o da trajetoria do

satelite sobre a regiao mapeada.

No letreiro explicativo ac lado da grade, tres elementos de
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vem ser observados:

os dois primeiros;

- altura de 10 min - que indica, para fins de ampliacao do negativo,a

distancia entre dois tragos alternados.marcados na foto (donde o pa
rametro "10 min") e

- largura da imagem - que indica, regulado o osciloscopio, 2 largura

correta (correspondente a altura de 10 min) da imagem,

devem ser observados durante o processo de obtengdo da imagem, enquanto que

o terceiro,

- longitude deé cruzamento com o equador - que indica a lTongitude (ou

o resto de sua divisao por 5) do cruzamento da linha vertical com o

equador e ¢com a reta horizontal de O min,

passa a importar a partir do momento em que deseja a superposicao grade/fo

to.

Se se deseja t3o somente uma grade de latitudes e longitudes
(sem mapa), uma $oO grade e suficiente, de vez que a Terra, e simétrica em
Tongitudes e a inclinagao do satelite & constante seja nas passagens diur
nas, seja nas noturnas quando a inclinacgao e o'sup1emento da inc1inag5h)dﬁq:

na, bastando nc segundo caso, usar a grade transparente do lado oposto,



Fig. IV.8
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Neste caso, a Tinha de longitude principal (aquela que passa pela in
terseccao do equador com a trajetdoria do satelite e com a linha de 0 min)
teria o valor da longitude de cruzamento conhecida, adicionando-se ou  sub

traindo-se 5% as demais (Figura, IV.8).

Ja o caso de um gradeamento mapeado, desfaz toda a singulari
dade do metodo anterior, exigindo tanto grades para cada longitude de cruza
mento (em se desejando a melhor precisao), como um processo adequado de

ajuste entre a grade e a foto,

Ao se usar uma grade, seja com ou sem mapa, convem atentar
sempre para a utilidade da exata correspondencia entre a grade e a foto.
Como se pode observar, dado um tipo de satelite, a largura da imagem, bem
como a altura de 10 min, estao fixadas, Os valores que se dao a esses paré
metros nao sao arbitrarios, mas escolhidos de tal fotma, que uma figqura s0
bre a Terra na regiac sub-satelite, corresponda a mesma figura sobre a gra
de, Nota-se nitidamente esta correspondencia nas grades usadas como ilustra
cao {observe-se, por exemplo, 0% quatro qUadrados ao redor da longitude de
cruzamento e a maneira como estes se deformam para as bordas).

[

A confecgao da grade deve ainda poder levar em conta os er
ros devidos ao apontamento do sensor em torno dos seus tres eixes, uma vez
que uma foto obtida por um satelite em situagao irregular (geometricamente

falando) nao correspondera a grade comum,

Das trés rotacdes possiveis, apenas uma - o rolamento: rota
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_» LINHA FOTOGRAFADA
PELO SATELITE GUINADO

—— ANGULO DE GUINADA

&

I ~<— GRADE PADRAC

—{—™ LINHA REF

|—=LINHA REF FOTOGRAFADA
PELO SATELITE ARFADO

Fig.IV.9 - DISTORGOES GIROSCOPIGAS
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¢ao em torno do eixo tangente a trajetoria - nao produzira efeitos na inter
pretacao pois este movimento mantem a varredura de horizonte a horizonte

perpendicular a linha sub-satélite.

Ja a guinada - rotacdo em torno do eixo que une o satelite
ao ponto sub-satelite - produz uma foto cujas horizontais estardo oblTquas
em relacao as da grade, enguanto que a arfagem - rotacao em torno do | eixo
perpendicular ao plano da orbita - fornece uma imagem cujas horizontais es
tao paralelas porem adiantadas ou atrasadas, em relacao as da grade padrdo

(Figura_IV.9).

Ao se confeccionar uma grade para os casos anomalos acima,
basta considerar as condicoes de contorno adicionais no programa de cElcE

lo.
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