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ABSTRACT

This report presents a numerical orbit integrator
contatning updatings and improvements relative to the previous ones
that are being utilized by the Departamento de Mecanica Espacial e
Controle (DMC), of INPE, besides incorporating mewer modellings
resulting from the skill acquired along the time. Flexibility and
modularity were taken into account in order to allow future extensions
and modifications. Characteristics of numerical accuracy, processing
quickness, memory saving as well as utilization aspects were also
considered. User's handbook, whole program listing and qualitative
analysis of accuracy, processing time and orbit perturbation effects
were tncluded as well.
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CAPITULO 1
INTRODUCAOD

No inTcio da era espacial pouco se sabia sobre as diver
sas perturbacoes que poderiam atuar num satélite artificial de forma a
perturbar sua orbita original, tida como aproximadamente kepleriana.
Da Mecanica Celeste conhecia-se a perturbacdo devida a um terceiro cor
po (Sol e/ou Lua). Das experiencias com problemas de balistica, sabia
-se da existencia do arrasto atmosferico e da forca de arrasto que €
proporcional a densidade do meio no qual o corpo se desloca e ao qua
drado da velocidade de deslocamento do corpo em relacao ao meio. No en
tanto, supunha-se que a densidade variava somente com o decaimento ex
ponencial em relacdac a altura do ponto considerade, o que introduzia
erros no modelo.

Quanto ao geopotencial, s0 se conhecia o achatamento ter
restre {J;), e os coeficientes dos harmonicos esfericos J, e Je¢ eram es
timados mediante consideracoes de distfibuicéo simetrica e  homogenea
da massa da Terra. Porem, a despeito de modelos de forca tao precarios,
os satelites foram postos em orbita e 1a permaneceram por curtos perio
dos (3 a 6 meses) efetuando medidas e colhendo informacoes, o que pos
sibilitou, atraves do estudo das observacoes de rastreamentoda orbita,
determinar novos coeficientes de harmonicos do geopotencial e recalcu
lar os antigos. Em duas decadas de era espacial ja se conhece e modela
uma boa gama de forcas perturbadoras que atuam num sateliteartificial,
conforme sera discutido a seguir.

0 presente trabalho apresenta um integrador numerico de
orbita de satélites artificiais terrestres que integra as equacoes di
ferenciais ordinarias, as quais exprimem o movimento orbital de um sa
telite de acordo com as modernas modelagens e a experiencia acumulada
no Departamento de Mecanica Espacial e Controle ate o presenteestagio.
As caracteristicas que'foram impostas e orientaram o trabalho ate & sua

versag final sao as seguintes:



- modularidade para que as modificacOes e o aproveitamento das ro
tinas possam ser facilmente efetuadas para use em outros siste
mas;

~ flexibilidade para que se possa cobrir toda a gama de casos que
eventualmente venham a ocorrer e expandir o programa para abran
ger outras aplicacoes;

- caracteristicas de precisdo numérica, rapidez de processamento
e economia de memoria, para otimizarautilizacdo no computador;

- facilidade de manuseio (manuseabilidade) para permitir facil
utilizacao e assimilacdo ao usuario.

As rotinas foram implementadas em linguagem "FORTRAN pa
drac" no computador Burroughs 6800 do INPE. Varjos programas utilita
rios disponiveis no Departamento (DMC) foram utilizados. Para o modelo
do geopotencial usou-se o modelo GEMI0 (Lerch et alii, 1979), e para o
calculo da aceleracdo devida ao geopotencial utilizaram-se as rotinas
do trabalho de Kuga et alii (1983). 0 modelo de densidade atmosferica
adotado foi o de Jacchia {1971), e as rotinas correspondentes foram ex
traidas de Jacchia (1972). As rotinas auxiliares de transformacdes de
tempo, efemerides lunissolares e coordenadas estao disponiveis em Kuga
et alii (1981) e Medeiros e Kuga {1980}, e as rotinas de integracao nu
merica estao em Shampine e Gordon (1975) e Rao (1983). |

A implementacao do programa resultou da necessidade de
atualizar os simuladores de orbita disponiveis (Negreiros de Paiva,
1980; Kuga, 1982) e amplia-Tos para ser utilizados, principaimente, na
fase de analise da MECB (Missao Espacial Completa Brasileira). 0 pro
grama possibilifa a simulacio de dados orbitais, a propagacao precisa
de Grbita, a validagdo e a comparacdo com os métodos amaliticos e semi
-analiticos de propaéacﬁo de Orbita, e o estudo da 1nf1u§nc1a de cada
tipo de perturbagao sepérada ou de maneira conjunta.



No Capitulo 2 apresenta-se a formulacao e o equacionamen
to adotado na modelagem do movimento orbital do satelite. 0 Capitulo 3
dedica-se a ilustracoes qualitativas e aspectos de otimizacdo, bem co
mo comentarios sobre tempos de processamento e precisdoc para 05 casos
ilustrados. 0 Capitulo 4 contem a descricao das rotinas que necessitam
ser do conhecimento do usuario e os requisitos do programa principal a
ser montado.



CAPTTULD 2

FORMULACAQ DAS FORCAS AGENTES EM UM SATELITE
ARTIFICIAL TERRESTRE

0 principal objetivo deste capitulo e o de formular de
maneira suscinta as equacdes que sao utilizadas na implementacac do pro
grama. As forcas modeladas sao as seguintes:

forca gravitacional tervestre,

forca de arrasto atmosférico,

forca de pressac de radiagae direta e indireta,

forca de atracao do Sol e da Lua,

forcas de mares devidas ao Sol e 2 Lua.

A seguir € descrita a modelagem matematica das forcas men
cionadas.

2.1 - FORCA GRAVITACIONAL TERRESTRE

A forca devida ao campo gravitacional terrestre e obtida
calculando o gradiente do potencial deste campo. Por convengao, forca
e potencial serao considerados aqui como sinal positivo. Dada uma dis
tribuicao de massa nao-simetrica em rotacao, associa-se a esta distri
buicao um sistema de coordenadas com origem no seu centro de massa, com
o eixo X_passando pela intersecac de um circulo de maxima  distribui

N 9 - . .
cao em relacao ao eixo de rotacao Zg, com um meridianc de  referencia

g
dro positivo. Assim, o potencial gerado por um elemento da massa dm do

arbitrariamente escolhido e com 0. eixo Yg formando com Z_ e Xg um trie

corpa, sobre um ponto externo a este corpo e situado a uma distancia
s do elemento dm, € dade por dU = (1/4}Gdm, onde G & a constanteda gra
vitacao universal (Figura 2.1).



Plr,¥,)\)

Fig. 2.1 - Distribuicao assimeétrica: r = rafo
vetor; v = latitude geocentrica;
A = Tongitude geocentrica.

0 potencial total U, da distribuicao, sobre o ponto P ex
ternc e dado pela integral em toda a sua massa, ou:

o[ @
T JM n (2.1)

mas 1/a pode ser escrito em funcao dos pelinomios de Legendre, na for
ma {Heiskanen and Moritz, 1967):

{r—} P (cosy) , (2.2)

sendo que os palinamios Pn(cosw) podem, por sua vez, ser postos em fun
cao de uma série de harmonicos esféricos, cuja expressao € (Heiskanen
and Moritz, 1967):



n
_ (n-m)! ]

Pn(cos¢) = mEO (2 - amo) f;ffﬁﬁ?' an(sen¢)an(sen¢ ).
. cosm{r-2A") . (2.3)

Assim, a Expressao 2.1 resulta em:

ammx+sm1mnmxnmmhaw), (2.4)

r n=0m=0 ‘r- n
sendo
C (2-6_ ) cosma'
nm o (n-m)! { _.n .
= J r an(senw } dm , {2.9)
]
Snm 32 M (n+m)i M Lsenml

Simp O delta de Kronecker que vale 0 ou 1 se m=0 ou m=0,respectivamen
te, e P, (seny) sao os polinomios associados de Legendre.(0s coeficien
tes Cyn € Spp sdo denominados coeficientes dos harmonicos esféricos.

0 potencial esta escrito em coordenadas esféricas num
sistema girante (X', Y', Z'); portanto, para determinar a forca (acele
ragao) que atua no satelite, e conveniente calcular o gradiente em cQ
ordenadas esfericas e depois transforma-lo para o sistema Xg, Yg, Zg,
tambem fixo na Terra (Figura 2.2). Em seguida, a aceleracac e transfor
mada para o sistema inercial, pois, o que interessa agui e estudar o mo
vimento de um satelite em sua orbita no espaco, isto e, em relacao a
um sistema inercial. As transformacoes mencionadas podemser feitas por
etapas conforme mostra a Fiqura 2.2.
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Fig. 2.2 - Sistemas de coordenadas para o calculo
da-aceleracao gravitacional.

Efetuando uma rotacao em torno do eixo Z_, de A e uma em

g
torno de Y', de (-u), obtem-se:
r' - Ry.(-w)RZ (A)rg =T Ty (2.6)
: g
A rotacdo do sistema X, Y, Z inercial para Xg, Yg, Zg e simplesmente:
ry = Rylelr . (2.7)

Assim, substituindo a Expressao 2.7 na Expressac 2.6, obtem-se:
r'=T.R(e)r . (2.8)

Definindo & = T.R,(6), pode-se escrever:

Z

onde r! = (X vy 1Z), rl (X! Y'Z')eTe Rz(e) sao dados por:



COSY COS) COSy seni  seny

T = [-senx COSA 0 , | (2.10)
-Seny cosx  -seny senx  cosy J
cose senp 0 ]
Rz(e) = | -sen6 coss 0 |, (2.11)

e 0 angulo 6 € o tempo sideral de Greenwich.

0 gradiente do potencial U em coordenadas esféricas &:

[‘U‘ [ 3
VX; BU/BF

Pl waU D= | (1/r cosy)(BU/an) | (2.12)

V.U (1/r)(8U/ay)

J

ou ainda:
-1 —(n+1)an(Cnmcosn1A+—Snmsenn1k)
) LN fa)" - _
r =‘;; 0 --;; nZZ mZD :fi m secy an(-CnmSenn1l4—SnmC05n1A)
. 0] cosy an(cnmcosn114-Snmsenn1A) |
(2.13)

Os P, Que aparecem nesta expressao sao completamente
normalizados, e as relacoes secy ﬁnm’ cosy Pﬁm’ senmi e cosmaxsaocal
culadas por relacoes recursivas que nao envolvem calculos de fatoriais
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(Kuga et aliq, 1983) 0 nna Expressao 2.13 comeca a partir de 2porqueC
Slm = 0, COD =1e Soo— 0, conforme pode ser visto pela Expressao 2. 5
Os elementos da matriz T podem ser calculados pelas relacoes:

cosy = R/r ,
S =
eny Zg/r .
A =
cos Xg/R , (2.14)
A=
sen Yg/R s

=
1]

(xZ + Y2)1/2
g g -

Como o movimento do satelite no espaco ndo depende (gra
vitacionalmente) da rotacao da Terra, entdo :

F=6r', (2.15)

Y| =gl Fr. (2.16)

2.2 - FORCA DE ARRASTO ATMOSFERICO

Quando um satélite se move atraves da amosfera experi
menta, com esta, uma forca de atrito denominada forca de arrasto at
mosferico. Tal forca e em sentido oposto ao da velocidade relativa sa
telite-atmosfera, depende do quadrado dessa velocidade, da  densidade
da atmosfera no ponto e da razaoc area/massa. A expressdo da forca (es
pecifica) de arrasto (NASA, 1977) &:
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1 S
F,=-—C., =V, ¥, , (2.17)
A 2 D m RR

onde Cp, e o coeficiente de arrasto, S/m & a razao area de referéncia/
massa do satélite, o € a densidade do mefo, e ¥, & a velocidade do sa
telite em relacao a atmosfera. S e Cp dependem da atitude do satelite,
mas em casos de satelites com atitude controlada, mantem-se quase cons
tantes e, para efeitos praticos, podem ser considerados constantes. A
densidade atmosferica o & funcdo da altura e da temperatura exosférica
que, por sua vez,depende do fluxo solar e do indice geomagnetico, ambos

da epoca.
A velocidade relativa Ve g dada por:
(. )
X-i-wTY
vR=r_UJTAr= Y"(.UTX L] (2-18)
Z
\ J

logo a aceleracao devida ao arrasto fica na forma:

..1 (

X X+ o
¥ =-1_cDip Vo | ¥ -uX |, (2.19)
. 2 m ]
7 7
7 19

e wr g a velocidade de rotacao da atmosfera, considerada igual a da

Terra.

2.3 - FORCA DE PRESSAO DE RADIACAQ DIRETA E INDIRETA

A forca de pressao de radiacao tem efeito significative
sobre a orbita de satélites do tipo baldo, isto e, de grande razao area
massa, e para satélites acima de 1000 km, chega a superar a forca de
arrasto atmosferico. A radiacao refletida pela Terra tambem exerce for
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¢ca sobre o satelite e pode atingir de 20 a 40% do valor da pressio de
radiacao direta. A forca (aceleracdo) de pressao de radiacao & (NASA,
1977):

—~P . re, (2.20)

onde v e o fator de eclipse que vale 1 quando o satélite estd ilumina

do e zero quando o satelite esta na sombra da Terra; C, e um fator que

depende da reflectividade do satelite; S/m e a razao 5$eade-referéncia
sobre a massa do satelite; Ps e a pressdo de radiacdo na superficie da
Terra e FS e o versor na direcao do Sol. O fator de eclipse e calcula
do conforme a posicio do satélite em relacao a Terra e ao plano termi

nador que separa luz e sombra sobre a Terra (Figura 2.3).

Fig. 2.3 - Regioes de Tuz e sombra.

Pela Fiqura 2.3 as seguintes relacoes sao validas:

(2.21)



- 13 -

Se h

v
[
-
<
1]
—
-

(2.22)
Seh <0

=
v

R, v=1{uz),

o
A

R, v =20 (sombra) ,
R = raio da Terra (esferica).

Na Figura 2.3 nao se considerou a penumbra devida a di
mensac da fonte Tuminosa (Sol), porque o seu efeito € totalmente negli
genciavel. A constante P¢ que aparece na Expressac 2.20 € uma densida
de volumetrica de energia na superficie terrestre, pois:

P

I
ST s (2.23)
S c

onde I e a radiacao incidente por metro quadrado de areae por segundo,
a distancia de uma unidade astronomica, ou seja, na superficie da Ter
ra, cujo valor e: '

I =1,33 x 103 (Joules/s)/m? , (2.24)

e c e a velocidade da luz.
A radiacao refletida pela Terra (albedo} obviamente de
pende das propriedades refletoras da superficie terrestre, sendo por
tanto maior nos polos e menor no equador. O coeficiente de albedo € es

crito em funcao da latitude ¢ na forma:

a(z,b) = dp + 4z Sen?‘d} s (2.25)
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sendo a, = 0,219 e 3, = 0,410 (Lautman, 1977). A forca de albedo & con
siderada na direcao radial Terra-satelite, uma vez que so0 se considera
a radiacac difusa e negligencia a especular. A Expressidoc 2.25 € valida
so para a regiao (I) de incidéncia (Fiqura 2.4), enquanto para as re
gioes (I1) e (1II), que podem ser consideradas neutras porque nestas
regices a incidencia da luz e praticamente rasante, a = 0. Assim, intro
duzindo um fator de albedo n, a Expressao 2.25 fica:

a = n{ag + a, sen?y).

0 angulo de 10° para a regiao neutra da Figura 2.4 foi escothido arbi
trariamente.

0 fator n & calculado conforme se segue,

Sehz0,entaov=1c¢e

D<R'"', n=1,

DgRls T'I"Us
. 0
onde R' = r cosh .

Seh<0,entaocn=10 e

D<R, \):O,

L D

nw
=

-
<
it
vl

Assim, a analise do albedo para as tres regices resulta

no seguinte diagrama (Figura 2.5).
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Terminador

Sol

Fig. 2.4 - Regioes com diferentes reflexdes e regides
neutras (II, III).

~=0 AN n=l n=0

Fig. 2,5 - Diagrama de Tuz direta e refletida.

A expressao final da aceleracdo fica:
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[ ) ( 1 ( Y
X r -Xs/rS X/r
2
S
Y | =vCp —m- Pe -Yo/re + n[awa2 [—i—} Y/r .(2.28)
[ £ (5 ) ]

2.4 - FORCA DE ATRACAC DO SOL E DA LUA

A perturbacao gravitacional de um terceiro corpo, no ca
so 0 Sol ou a Lua, pode ser estudada atraves do problema reduzido dos
tres corpos, onde um deles temmassa desprezivel em relacdo aos outros
dois. O potencial perturbador assim deduzido (Kovalevski, 1963) e:

! 1 r.r. )
= G M, - LIS (2.29)
p-r.[ r

R

onde M. e r. sao, respectivamente, massa e distancia do corpo perturba
dor. A forca especifica sobre o satélite, causada pelo potencial da EX
pressao 2.29 e dada pelo gradiente de R;, ou seja:

r-r. r.
F., =WR, = -GM.| —— 1 4+ 1|, (2.30)
1 1 [

St

ou de maneira desenvalvida,

[ | [ (x- X:)/8% + X:/r2 \
V=M (YY)t e vy | (2.31)
k,i | | (Z-20/8% + Zy/05
onde :
.
b= -] = T0-X)2 6 (V- ¥)2 4 (2270215, (2.32)

er e o raio vetor do satélite,
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As coordenadas X., Y:, Z; do Sol e da Lua podem ser re
calculadas em intervalos de até 1/2 a 1 dia, sem grande perda de preci
sao (ver Secao 3.4).

2.5 - FORCAS DE MARES DEVIDAS A LUA E A0 SOL

As forcas gravitacionais do Sol e da Lua atuam na mate
ria da Terra, resultando numa deformacao do tipo protuberancia de sua
forma (superficie) na direcdo do corpo perturbador (Sol ou Lua). Essa
redistribuicac de massa causa um potencial gravitacional adicional (di
refente do potencial natural da Terra) que perturba o espaco exterior
a Terra. A forca deduzida desse potencial & chamada forca de maree afe
ta o movimento de um corpo qualquer no espaco (Figura 2.6).

MiCr, ¥,

Fig. 2.6 - Perturbacdo de mare.

0 potencial gravitacional gerado pelo corpo Mi num ponto
P(r, v, A) da superficie da Terra € dado por:

—
!
_l
_.
|| t~1. 8

{ ll-]n (cosy) . (2.33)
r
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Ui produz uma redistribuicao interna de materia, resultante da deforma
cap causada na Terra, e esta deformacao depende da materia que esta sen
do submetida @ atracao. Como a Terra tem propriedades quase elasticas,
a deformacao demora um certo tempo para ocorrer, de tal forma que, em
virtude da rotacao da Terra, o bojo da deformacdo fica sempre um pouco
adiantado em longitude em relacdoac ponto considerado na superficie da
Terra. O pequeno angulo de avanco em longitude ndo ser3d  considerado
aqui. 0 potencial gerado R; na superficie e escrito na forma:

R. =k _U., (2.34)

onde 0s kn sao coeficientes de proporcionalidade (elasticidade} de grau
n. A rigor, oS kn variam para cada ponto da superficie, mas na pratica
eles sao considerados com valores constantes. 0 potencial Ri para um
ponto externo a superficie da Terra e proporcional 3 razao (R/M™7 e
tal forma que na superficie essa razao seja 1. Assim, tomando o termo
principal para o potencial, que € n = 2, tem-se:

2
R. = kzﬁ-ﬁ U1 =k, — -l-Pz(cosw). (2.35)

Substituindo o polinomio de Legendre, P,{u) = 3u®/2-1/2 na Expressao
2.35 e levando em conta gue no ponto externo que esta sendo perturbado
r e paralelo a R, entdo:

M. s
Ry = A-ky —- 2 [3(F.F,)%-11. (2.36)

1 2 r% r3

0 gradiente da Expressdo 2.36 dd a forca (especifica) devida as mares
que atua num satelite, a qual & da forma:
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( 3
X EX + FX.
GM.
2 R s R L EY + FY. |, (2.37)
2 r3 r 1
Z ! E7 + F7.
M 1)

onde D =r. Fi =r, rj/rri, £ =1-5D0%, F = ZDr/ri e Xi, Y. e Zi S30
as coordenadas do carpo perturbador (Sol ou Lua). Qs coeficientes de
mare (kn), conhecidos como mumeros de lLove, sda fungoes de ponto, mas
aqui sao considerados constantes, conforme valores medidos pelo Beacon
Explorer C e GE0S-1 e GEQS-2 (NASA, 1977), ou seja:

0,245 + 0,005 < k, = 0,31 + 0,01 . (2.38)

2.6 - DUTRAS FORCAS

Basicamente, as forcas mais importantes que atuam num sa
telite baixo (h < 1000 km) sao a forca devida ao campo gravitacional
terrestre e o arrasto atmosferico, e para satelitesaltos {h>10000 km),
a forca gravitacional {terrestre e lunissolar} e a pressaode radiacao.
As forcas de mare podem dar efeito mensuravel para satélites baixos,
onde a razao R/r & proxima de 1. Para satelites acima de 1000 km a pres
sao de radiacac supera o arrasto atmosferico. Nos satelitesbaixos, uma
outra forca poderia ainda ser considerada, é a forca deascensan ("1ift")
que tende a erguer o. satelite no plano da orbita. No entanto, esta ul
tima e de baixa magnitude e pode na maioria dos casos ser negligencia
da. Existe ainda a for¢a de arrasto eletrico, tambem de fraca intensi
dade, que so e considerada em casos muito excepcionais.



CAPITULO 3

ILUSTRACAO NUMERICA DOS EFEITOS PERTURBADORES

Este capitulo destina-se a ilustrar de maneira qualitati
va a influencia dos diversos tipos de forcas que atuam sobre um satéli
te artificial terrestre. A analise qualitativa e efetuada por meio de
testes numericos em computador e leva em conta aspectos de otimizacao
do tempo de processamento e precisao de algoritmos.

Para tanto, considera-se uma orbita inicial de referen
cia caracterizada pelos seguintes elementos:

a - semi-eixo maior = 6.978.160 m,

e - excentricidade = 0,01,

i - inclinacdo = 23°,

R - ascensio reta do no ascendente = 100°, (3.1)
w - argumento do perigeu = 1000,

M - anomalia média = 0°,

DJI - data juliana inicial = 2445547,5 ,
10 de agosto de 1983 a 0 horas TU.

Estes elementos orbitais correspondem a um satelite exenm
plo, a uma altitude de aproximadamente 600 km da Terrae com inclinacao
de 23° em relacdo ao Equador terrestre.

A influéncia das diversas forcas perturbadoras e ilustra
da plotando graficos dos elementos keplerianos e elementos keplerianos
perturbados para um mesmo periodo anomalistico, a pértir da orbita ini
cial de referéencia. 0s elementos keplerianos sao calculados por meio do
equacionamento do problema dos dois corpos (solucdo analitica). Os ele
mentos keplerianos perturbados sao obtidos a partir da integracao numé

rica da equacao:

- 21 -
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r T 2
iy +ap (3.2)

- e . “ ~
sendo r o vetor posicao, p a constante gravitacional e d, a aceleracio

perturbadora. A primeira parcela (-ur/r?) corresponde a Zce1erac50 de
Kepler devido ao corpo central Terra (problema dos dois corpos), e a
segunda (gp) corresponde as aceleragoes perturbadoras que queiram ser
incluidas como, por exemplo, arrasto atmosferico e atracao lunissolar,
dentre outros. Assim, a integracac numerica da Fquagao 3.2 fornece a
solugao para a orbita perturbada pela aceleracdo gp. A Equacao 3.2 ¢
integrada pela rotina ODE (Shampine and Gordon, 1975) que usa o metodo
multipassos preditor-corretor de Adam-Bashfort-Moulton. A precisao re
lativa e absoluta utilizada & de 107° para cada componente da equacao

diferencial a ser integrada.

3.1 - ANALISE DA FORCA DEVIDA AD GEOPOTENCIAL

A aceleracao gravitacional devida ao geopotencial & uma
componente gue exige um calculo bastante preciso, porem com rapidez de
processamento compativel para fins de integracao numerica de oOrbita.
Neste trabalho, usa-se o modelo GEM10 (Lerch et alii, 1979) dos coefi
cientes dos harmonicos esfericos para expressar a forma irregular da
distribuicao de massa da Terra, que perturba orbitas de satelites arti
ficiais. A aceleracao do geopotencial e entdo calculada de maneira re
cursiva e usa polinomios de Legendre compietamente normalizados que tor
nam o calculo rapido e bastante preciso. A descricao do metodo e as ro
tinas utilizadas sao as do trabalho de Kuga et alii (1983), que contem
analises e comentarios detalhados tanta das rotinas quanto do procedi
mento de calculo. A Figura 3.1 foi obtida integrando:

5 > >
r=-+—+a;,+a; , (3.3)

onde ZZ e gT s3o as componentes das aceleragoes devidas aos coeficien

tes zonais e tesserais, respectivamente,que representamas perturbacoes
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do geopotencial em relacao a orbita kepleriana. A Figura 3.1 (a-f) mos
tra os elementos keplerianos juntamente com os elementos  keplerianos
perturbados, para um periodo anomalistico da orbita de referencia (De
finicoes 3.1), onde se consideram os coeficientes dos harmonicos zonais
e tesserais ate a ordem e grau 13. Naturalmente, destacam-se somente

perturbacoes de curto periado.
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Fig. 3.1 - Orbita de referencia {curva cheia) e orbita pertur
bada pelo geopotencial {curva pontilhada) para 600
km de altitude: a) semi-eixo maior; b) excentrici
dade; c) inclinacdo; d) ascensao do no_ascendente}
e) argumento do perigeu; f) anomalia media.

{continua)
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Fig. 3.1 - continuacao
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Fig. 3.1 - conclusao
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3.2 - ANALISE DA FORCA DE ARRASTO ATMOSFERICO

Conforme exposto no Capitulo 2, a aceleracao de arrasto

atmosferico & dada por:

> i S >
an = - —p Cn = Vpy V. . (3.4)
D 2 D o R 'R

A densidade atmosferica o € uma das variaveis mais impor
tantes que determinam a magnitude do arrasto atmosferico. No presente
trabalho, a densidade p sera avaliada pelo modelode Jacchia (1971) que
e atualmente um dos modelos mais aceitos e recomendados. 0 modelo pode
ser usado para altitudesem 110 a 2000 km, suficiente para o proposito
do trabalho, uma vez que, em altitudes superiores a 2000 km, o efeito
da atmosfera pode ser desprezado, e altitudes inferiores a 110 km nao
sao caracteristicas de satelites artificiais terrestres. Basicamente a
densidade tem variagoes significativas com a altitude, com os  fluxos
solares da data e em menor grau com o indice de atividade geomagnética
Kp. 0 indice Kp & o parametro menos influente, permanecendo numa faixa
de variacio restrita de 2° a 3% em média (Rao, 1982). As Figuras 3.2,
3.3 e 3.4 foram obtidas para o intervalo de um periodo anomalistico,
nas altitudes de 300, 600 e 900 km, e para fluxos solares de baixa, m§
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dia e alta magnitude, mantendo-se o indice Kp constante com o valor re
presentativo médio 3°. As seguintes definicoes sao utilizadas:

2

FS = fluxo solar 10.7 cm, em 10727 watts.s/m?;
FSM = fluxo solar medio 10.7 cm na mesma unidade;
Kp = indice de atividade geomagnetica.

DENSIDADE (KG/M#+=3)
[ ]
I
Q
[o}]
I]ll

c i 20 30 10 30 50 70 &G 3¢ 130
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Fig. 3.2 - Densidade atmosferica a 300 km de altitude para:
a) FS = 70, FSM = 70, Kp = 39; b) FS = 160, FSM=
= 160, Ky = 30; c) FS = 280, FSM = 280, Kp = 30,
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Fig. 3.3 - Densidade atmosferica a 600 km de altitude.
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Fig. 3.4 - Densidade atmosferica a 900 km de altitude.

A Figura 3,2 mostra a densidade atmosferica a 300 km de
altitude, calculada a cada minuto ao longo de uma orbita kepleriana pa
ra fluxos solares de baixa, media e alta intensidade, respectivamente,

A Figura 3.3 mostra a densidade a 600 km de altitude pa
ra os mesmos fluxos solares. Da mesma forma, a Figura 3.4 mostra a den
sidade para 900 km de altitude.

Portanto, por essas figuras nota-se facilmente que a den
sidade aumenta com o aumento dos fluxos solares e com a diminuicao da
altitude. Em todas as figuras, a densidade foi avaliada a cada minuto.
De acordo com essas figuras parece bastante razoavel o calculo a cada
minuto da densidade para fins de precisdao na propagacao numérica de or
bita, mantendo-a constante dentro deste intervalo. Em'propagacﬁo nume
rica da orbita, procura-se minimizar o numero de chamadas da rotina que
calcula a densidade, pois os calculos sao extensos e dispendem valioso

tempo de processamento.

Justifica-se o calculo da densidade a cada minuto, pois
para satélites a baixa altitude (até 1000 km}, onde o efeito atmosferi
co & maior, o satélite nesse intervalo descreve um arco de cerca de
3,6° (para = 100 min de periodo), insuficiente para mudar sensivelmen

te o valor da densidade, conforme ilustram as Figuras 3.2, 3.3 e 3.4.
Conforme a necessidade e a precisao admissivel, o calculo da densidade
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pode ate ser efetuado em intervalos mais extensos e espacados como, por
exemplo, em satelites mais altos (> 1000 km de altitude) onde o efeito
do arrasto atmosferico comeca a tornar-se secundario em relacao as ou
tras perturbacoes existentes.

A Figura 3.5 (a e b) mostra a influencia perturbadora do
arrasto atmosférico em relacdo 3 érbita kepleriana. A orbita inicial &
a orbita de referéncia (Definicdes 3.1), onde o semi-eixo maior foi al
terado para 6.678.160 m, ou sejé, 300 km de altitude. Adicionalmente,
consideraram-se fluxos solares altos (FS = 280, FSM = 280, Kp = 30) pa
ra acentuar a influencia da densidade atmosferica na orbita. A orbita
foi obtida integrando com passo de 1 min e precisao relativa e absolu
ta de 107" a equacao:

5 b

r= - ::;-+ ap »
onde 30 e avaliado pela Equacao 3.4. 0 satelite considerado tem ainda
os parametros Cy = 2,0 e S/m = 1 m?/kg (irea sobre massa).

Na Figura 3.5a, que mostra o semi-eixo maior kepleriano
consntate e o semi-eixo major perturbado, nota-se no fim do periodo
anomalistico uma diminuicao do semi-eixo maior em cerca de 50 km, real
cando o efeito do arrasto atmosferico em condicoes de intensa ativida
de solar e baixa altitude, além de razoavel relacao area/massa (1 m®/
/kg). A Figura 3.5b mostra a excentricidade das orbitas keplerianas e
perturbada. Como era de esperar, a excentricidade afetada pelo arrasto

atmosférico tem a tendencia de "circularizar" a orbita, deminuindo de
valor.

As perturbacées devidas ao arrasto atmosfericonos outros
elementos que completam a def1n1¢ao da orbita (I-1nc11nacao Q- ascen
s3o do nodo, w- argumento do perigeu e M- anomalia media) nao sao dis
cutidas aqui porque seus efeitos significativos so aparecem em 1ongos

periodos.
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Fig. 3.5 - Orbita de referencia (curva cheia) e orbita pertur
bada pelo arrasto atmosférico (curva pontilhada) a
300 km de altitude e intenso fluxo solar: a) semi
- eixo maior; b) excentricidade. -

3.3 - ANALISE DA PRESSEO DE RADIACAO

A aceleracao da pressac de radiacao leva em conta tanto
a radiacao direta como a refletida (a1bedo) e & calculada pela Equacao
2.28. 0s fatores de sombra, v e n, estao subentendidos na rotina ACPRD
que faz o calculo da aceleracao devida-é‘presséo de radiacao. A posi
cdo do Sol € calculada e atuaiizada tem“variacgo desprezivel para efei

to de calculo da pressao de radiacao (veja detalhes na Secao 3.4).
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A Figura 3.6 (de a ate e) ilustra o comportamentodos ele
mentos keplerianos quando perturbados pela pressao de radiagao direta
e indireta a 2000 km de aititude, coeficiente de refletividade CR=1,3
e S/m = 1 m*/kg. Distingue-se nitidamente em alguns elementos orbitais
a entrada e a salda da sombra, na qual o satelite ndo sofre perturba-
coes.

;5 (1+8378100)

—_ L T T 1 T i T ]
2T T :
! C .
<557 i
' \ .
<60 . 3 a)
©F \ :
- 55 /// =
b - e =
2'3!50“ 1 | i | 1 l ! l ! | 1
0 29 40 650 &80 130 120 140
TFP“IDU EM MINJTOS
. (Y+99300) 1077
L 150 T ] T I T L T I T V.
CJ - -
< /,/’ ]
C1i1350— —_
o L //// ]
o 1201~ //// — b)
p— - -
=z 35' _.._\ / i
L1935 _
O / i
> 3 i
W ogol—o 14 \'-}/ I SN S S
0 20 o 20 120 P40

TEM2O EM MINUTOS

- 150, 107"

Fig. 3.6 - Orbita de referéncia (curva cheia} e orbita pertur
bada pela pressdo de radiacao (curva pont11hada)
2000-km de altitude para: a) semi-eixo maior; bl
excentricidade; c) inclinagaoc; d) ascensao do  no
ascendente; e) argumento do perigeu. '

(continua}



Fig. 3.6 - conclusao
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3.4 - ANALISE DA FORCA DE ATRACAO LUNISSOLAR

A aceleracao devida a forca de atracao do Sol e da  Lua
e calculada basicamente pela Equacao 2.31, ou nominalmente:

X [ (x - xe)/A3Q + xg/r;

| ] ] )
V| =My -y /e’y + v /rg

. .. , ]
v4 ( z@)/A o F z@/r@

(x - xD)/AB + xD/r

3

D

- GM, (y—yD)/AB £Yp/ry | s (3.5)
i {z - zD)/Aa + zD/rB |

onde:

[(x-xe)2 + (y«y@)2 + (2-19)2]1/2 ,

=
n

2 ]1/2 ,

By [(x-—xD)2 + {y-yp)® + (z- zD)

e (x,y,Z)‘, (xg, Yor Zg

)s (xD, Yp zD) sao as posicoes inerciais do sa
telite, do Sol, e da Lua, respectivamente.

Um dos problemas computacionais e o calculo da  posicao
geocentrica inercial do Sol e da Lua. Neste trabalho, as posicoes sao
calculadas pelas rotinas SOL e LUA, extraidas do relatorio de Medeiros
e Kuga {1980).

Para evitar gastos desnecessarios de tempo de processa
mento, essas rotinas calculam as posicoes Tunissolares em intervalos
de uma hora, i.e., as rotinas SOL e LUA sao chamadas apenas a cada ho
ra. Essas atualizacoes sao mais que suficientes, uma vez que as efeme
rides lunissolares tém variacdo lenta no tempo (1 periodo solar = 365
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dias e 1 periodo Tunar = 28 dias), e diversos trabalhos consideram es
sas efemerides constantes por 1/2 a 1 dia. Para efeito de .ilustracdo,
a Figura 3.7 mostra a ascensaoc reta e a declinacao do Sol, e a Figura
3.8 mostra a ascensao retaeaadec]inacﬁo da Lua, émbas para ¢ intervalo
de ~ 100 min.
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Fig. 3.7 - Coordenadas do Sol em 19 agosto de 1983: a) as
censao reta; b) declinacao.




(M)

SEMI-FIX0 MAICR

EXCENTRICIDADE

(GRAUS)

[NCLINACAQG

- 35 -

]250(Y+363?7000) l
T ) T i
LT I 1/-\k I l iy
\ VAR 7
1900 /// \\\ ///
-\ "/ N
B ]
750 ,///
- \\“ N
500 ! i 1 l L L t ! 1 I 1 1
c 200 400 600 £00 i 260 1200
TEM®C EM MINJTOCS
e
1300510 T T T T ! T i T T T j
[ YaTe! E ] 5_‘
]uOuo:\ / ]
9995 ,/’/’ -
- \\\\ /// 3 b)
9930F- \\ E
- / =
o 3
9955: - :
| 1 i | { I I o L
99800 200 400 500 BOO 19G0 1200
TEMPO EM MINUTOS _
(Y +2300000) '0'5
1251 : T l li I H ; T | H i T
s ]
196 3
: T~
75 / = C)
C ’/// 3
25 =
N P N N B B
0 200 400 500 §C0 1200 1200

TEMPG EM MINUTOS

Fig. 3.9 - Orbita de referencia (curva cheia) e orbita pertur

bada pela atracao lunissolar (curva pontilhada) pa
ra 30.000 km de altitude: a) semi-eixo major; b7}
excentricidade; c) inclinacdo; d) ascensio do no
ascendente; e) argumento do perigeu.

(continua)




- 36 -

Fig. 3.9 - conclusdo
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3.5 - FORGCA DEVIDO AS MARES

Uma vez que a perturbagao. resultante das marés sobre um
satélite artificial terrestre & de menor magnitude que as outras ja ci
tadas, seu calculo preciso torna-se desnecessario e oneroso em compu
tador. Assim, calcula-se o potencial perturbador devido as mares consi
derando o termo mais significativo, i.e., o numero de love k,, confor
me a Equagdao 2.37. A equa¢ao nominal para mares lunissolares fica:
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{0 (
X . Eex + Fox0
y = ii—k fﬁg R Ey+F +
§ 5 2 r; . oy o’
; EDx + FDXD
3, Mg
+ =k — | = | | Epy + Fpyp | » (3.6)
2 rS { r
L EDz + FDZD
onde:

1 1 1 1 °?
_ 2
E1 =1 - SDi ,
T [x. : : Z.] inerciais
reo= DXty ;1 inercia ,

sendo que o indice 1 indica o corpo perturbador (Sol ou Lua), R o raio
equatorial da Terra e rT = [x :y : z] as coordenadas inerciais do sa
telite. Da mesma forma que no calculo das perturbacoes lunissolares, as
efemerides lunissolares sao calculadas a cada hora e mantidas constan
tes dentro desse intervalo. E interessante notar que as mares influem
mais ou menos significativamente, dependendo da posicaoc relativa entre
0 Sol e a Lua como, por exemplo, nas conjuncoes Tunissolares. Assim,
mostram-se graficos que ilustram as perturbacOes de mares em quatro si
tuacoes em termos de posicao entre o Sol e a Lua:

Minguante: 19 de agosto de 1983,
Nova : 8 de agosto de 1983,

Crescente: 15 de agosto de 1983,

Cheia : 23 de agosto de 1983,
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As Figuras de 3.10 a 3.13 mostram o comportamento de um
satélite a 300 km de altitude, perturbado pelas marés lunissolares em
quatro epocas:

- Figura 3.10: minguante,
- Figura 3.1%1: nova,
- Figura 3.12: crescente,

- Figura 3.13: cheia.
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Fig. 3.10 - conclusao
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Fig. 3.12 - conclusao
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orbita per
turbada pelas mares lunissolares (curva pontilha
da) para 300 km de altitude, na lua cheia (23 de
agosto, 1983): a) semi-eixo maior; b) excentrici
dade; c¢) inclinagdo; d) ascensdao do no ascenden
te; e) argumento do perigeu. -

(continua)
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Fig. 3.13 - conclusao
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3.6 - COMENTARIOS

Em todos os graficos que ilustram as perturbacées devi
das a cada forca (Secdo 3.1 a 3.5), elas foram calculadas para o inter
valo de um periodo anomalistico. Estes graficos foram colocados a titu
To de ilustracao, uma vez que no intervalo de um periodo anomalistico
pouco se pode visualizar alem das perturbacdes de curto periodo. Para
comparacdes de longo periodo, onde se deseja estudar variacoes secula
res e de longo periodo, necessitam-se de integracoes numericas demora
das, o que nao e o objetivo primordial deste trabalho.
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Uma comparagao qualitativa com os metodos analiticos e
semi-analiticos mostra que os metodos numéricos devem ser utilizados
em situacoes que requeiram precisdo local, sem grandes preocupacdes com
gasto de tempo de maguina. Essas conclusdes sio naturaimente devidas
as vantagens e desvantagens da utilizacio dos métodos numéricos. As
principais vantagens sao a alta preciséb nos resultados, flexibilidade
para inclusao de perturbacoes das mais'variadas naturezas, obtencao da
influéncia devida a cada termo de aceleracao que pode ser considerada
e avaliada, e comparacoes e validacoes de feorias anathicaseesemi-ang
1iticas permitindo, por exemplo, estudar os termos de acoplamento, o0s
coeficientes ressonantes, etc. Como desvantagem maior esta o fato de
ser necessario calculos de passos intermediarios para se chegar ao re
sultado final, ou grosseiramente falando, para por exemplo propagar a
orbita por um certo periodo, & necessario integrar a orbita do instan
te inicial ate um instante t;, tomar o resultado do instante t; e inte
gra-To ate o instante t,, e assim sucessivamente até completar um pe
riodo. Portanto, conclui-se logicamente que o erro a cada passo de in
tegracao tende a aumentar o erro global acumulado, o que € caracteris
tico dos integradores numericos (Rao, 1984). Uma vez que o passo de in
tegracao nao pode ser grande, pois se corre o risco de nao alcancar a
precisgo désejada, os calculos intermediarios gastam bastante tempo de
processamento da maquina, principalmente quando sac requeridas modelos
do geopotencial de alta ordem (p.ex. GEM10 de Lerch et alii (1979) con
sidera ate ordem e grau 30), calculos de densidade atmosférica e, além
disso, as integracées cobrem Tongos periodos de tempo.

A Tabela 3.1 mostra o tempo de processamento no Burroughs
6800 para integrar cada tipo de perturbacao com o simulador apresenta
do neste trabalho, para o intervalo de umrperdeo anomalistico da orbi
ta especificada nas Definicoes 3.1. O integrador usado e o preditor
-corretor de passo mﬁTtip]o; baseado nas formulas de Adams (Shampine
et alii, 1975). A precisao considerada foi de 107° e o passo de amos

tragem de 30 seg.
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TABELA 3.1

TEMPOS DE PROCESSAMENTO PARA INTEGRAR A ORBITA

DE REFERENCIA, DEFINICOES 3.1, NO

COMPUTADOR BURROUGHS 6800

- TEMPO DE :
PERTURBACAQ PROCESSAMENTO OBSERYACGES

2 corpos 8,2seg | = —----

2 corpos + zonais + ate ordem e grau

+ tesserais 47,7 seg 15
efemerides solare

st;ggggiigb arrasto 54,2 seg atualizadas a ca-
da hora de orbita

2 Corpos + pressao "

de radiacao 11,8 seg

, B efemerides lunis-

2 corpos + atracao 0.1 se solares atualiza-

lunissolar ’ J das a cadahora de
orbita

2 corpos + mares lu n

nissolares N 9,6 seg

2 corpos + zonais + zonais e tesserais

+ tesserais + arras ate ordem e ‘grau

to atmosferico + 10 e efemerides 1u

+ pressao de radia- | 1 min 26 seg nissolares atuali

¢ao + atracao lunis
solar + mares lunis
solares

zadas a cada hora
de orbita

2 corpos

16 min .56 seg

integracao de 29,5
dias de orbita

2 corpos

4?2 min 34 seg

integracao de 29,5
dias de orbita com
precisao 10-19
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Na Tabela 3.1 tambem foi incluido um exemplo de integra
cio numerica para o problema dos dois corpos (forca agente de maior mag
nitude) para um periodo de quase 1 mes, com passo de amostragem de 30
seg. Os tempos de processamento variam em funcac da maior ou menor pre
cisdo exigida na integracdo. Para precisao de 107° e 107*°, os tempos
de processamento foram de 16 min 56 seg e 42 min 34 seq, respectivamen
te. As Figuras 3.14 e 3.15 mostram os elementos keplerianos  osculado
res, obtidos pela integracao numerica, confrontados com a solucao ana
Titica para ambas as precisoes. Para a precisao de 107'°, os erros de
integracac para quase um mes de orbita podem ser considerados desprezi
veis, conforme mostra a Tabela 3.2.
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Fig. 3.14 - Orbita de referencia (curva cheia) e orbita inte
grada numericamente para o problema dos dois cor
pos (curva pontilhada) para 700 horas (29,5dias),
com 10~% de precisdo na integracao: a) semi-eixo
maior; b) excentricidade; c} inclinacac; d) as
censao do no ascendente; e) argumento do perigeu.

(continua)
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Figura 3.14 - continuacao
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Fig. 3.14 - conclusdo
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Fig. 3.15 - Orbita de referéncia (curva cheia) e orbita inte
grada numericaméente para o problema dos dois cor
pos (curva pontilhada) para700 horas (29,5 dias),

com 1071% de precisao na integracdo: a) semi-ei

x0 maior; b) excentricidade; c¢) inclinacio; dJ
ascensao do no ascendente; e) argumento do peri
geu.
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Fig. 3.15 - conclusao
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TABELA 3.2
ERROS NA INTEGRACAO NUMERICA DO PROBLEMA DOS DOIS
CORPOS PARA UM PERTODO DE 29 DIAS DE ORBITA
ERRO NOS ELEMENTOS
PRECISAO
a e (%) 2(9) w(®)
10°° 85 cm 1078 4 ,19°° 1 1.10°7 8 .
107*° 2em |2 .10 t2.10°175.10°%)2,5




CAPTTULO 4

DESCRICAO DE USO DAS ROTINAS

4.1 - PROGRAMA PRINCIPAL

0 programa principal deve ser montado peio usuario, sen
do basicamente da seguinte forma:

FILE 10 (KIND=DISK, FILETYPE=7, TITLE = "(ORBAT)GEM1(")
FILE 69 (KIND=DISK, FILETYPE=7, TITLE = "(ORBAT)FLUX0S")

COMMON/ELMORB/X(6)
COMMON/DADINT/DT,TTI

CALL LEDGRB

T =0.
TOUT = DT

10 CONTINUE
CALL ORBSIM (T, TOUT, X)
TOUT = TOUT + DT
IF (T. LT. TTI) GO TO 10
END

4.1.1 - OBSERVACOES

a) 0 arquivo “(ORBAT)GEM10" fornece os coeficientes dos  harmoni
cos esfericos do modelo GEM10 e, se necessario, sera Tido . in
ternamente.

b) 0 arquivo “(ORBAT)FLUX0S" sera lido internamente se necessario.

¢) 0 calculo de orbita que inclui a perturbacdo do arrasto atmos
ferico somente deve ser feito para datas compreendidas - entre
10 de janeiro de 1980 a 19 de dezembro de 1984, uma vez que o
arquivo "{ORBAT)FLUX0S" contem dados somente para este periodo.
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0 arquivo esta sendo ampliado para abranger periodos maiores,
porem, ainda nao esta operacional fora daguele periodo.

Os "COMMON", ELMORB e DADINT, trazem informacoes para a inte
gra¢ao de orbita, e seus componentes niao devem ser utilizados
ou modificados para outra funcao, sob pena de alterar o progra

ma.

0 programa principal necessita somente das rotinas LEDORB (Se
¢ao 4.2) e ORBSIM (Secao 4.3), que por sua vez chamardo outras
sub-rotinas que nao necessitam ser de conhecimento do usuario.
A Secao 4.4 cont&m um mapeamento das sub-rotinas utilizadas.

f) Os comandos de impressao ou plotagem ficam a cargo do usuario.

4.2 - SUB-ROTINA LEDORB

4.2.1 - UTILIZACAO

CALL LEDORB

4.2.2 - PROPOSITO

A sub-rotina LEDORB le dados necessarios para a integra

cao de orbita, inicializa o programa e emite um pequeno relatorio dos
dados 1idos.

4.2.3 - ENTRADA DE DADOS E EXEMPLOS

A sub-rotina pede dados na seguinte sequencia:

a) Data inicial:

e ano : formato F10.0,
e mes : formato F10.0,
e dia : formato F10.0,
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e hora: formato F10.0,
¢ min.: formato F10.0,
¢ seqg.: formato F10.0.

b) Elementos da orbita:

e parametros de controle: formato I1:

- se o parametro = 0, entrar com o vetor de estado inercial
osculador da data inicial em m e m/s na seguinte sequencia:

X : formato F10.0 (m),

Y : formatoe F10.0 (m),
. Z : formato F10.0 (m)},
. VX: formato F10.0 (m/s),
. VY: formato F10.0 (m/s),
. VZ: formato F10.0 (m/s).

- se o parametro = 1, entrar com os elementos keplerianos os
culadores em m e graus na seguinte sequencia:

. a: formato F10.0 (m),

. ¢: formato F10.0,

. i: formato F10.0 (graus),

. 9: formato F10.0 (graus),

. w: formato F10.0 (graus},
M: formato F10.0 (graus).

¢) Data final:

ano : formato F10.0,
mes : formato F10.0,
dia : formato F10.0,
hora: formato F10.0,
min.: formato F10.0,

seg.: formato F10.0,
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d) Parametro de integracao:

® passo de integracao: formato F10.0 (seg.),

¢ precisao na integracao: formato F14.0.

e) Ordem e grau dos coeficientes harmonicos do geopotencial:

e zonal: formato I2 (00 a 30 e = 01),
o tesseral: formato I2 (00 a 30 e = 01).

- Se zonal = 00, nao serac calculadas as perturbacoes devi
das aos coeficientes zonais, e se tesseral = 00, as pertur
bacoes devidas aos coeficientes tesserais nao serdoc consi
derados. Se ambos sao 00, so sera considerado o problema
dos dois corpos. 0 numero 01 nao & permitido para  nenhum
dos dois casos.

f)} Arrasto atmosferico:

e parametro de controle: formato I1.
- Se o parametro = 0, n3o calcula arrasto atmosferico.

- Se o parEmetro = 1, calcula o arrasto atmosferico e serao
necessarios os seguintes dados:

. relacao area/massa: formato F10.0 {(m?/kqg),
. coeficiente de arrasto atmosferico: formato F10.0.

Dados de fluxze solar e atividades geomagneticas:
e parametro de controle: formato I1.

- Se o parametro = 0, estes dados sao lidos automatica
mento do arquivo "FLUX0S" (ver Secao 4.1.1).

- Se o parametro = 1, estes dados devem ser fornecidos
pelo usuario, conforme se segue.
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Definicac dos dados
e parametro de controle: formato I1.

- Se o parametro = 0, os dados sdo diariamente va
riaveis e devem ser fornecidos na sequinte se
quencia, para cada dia do periodo de integracdo:

. fluxo solar F10.7: formato F10.0,

. fluxo solar médio F10.7: formato F10.0,

. indice de atividade geomagnética planetaria:
formato F10.0

Um numero maximo de dados para até 7 dias e per

mitido pelo programa.

- Se o parametro = 1, os dados sao constantes para
todo o periodo de integracao e devem ser forneci
dos na seguinte sequencia:

. fluxo solar F10.7: formato F10.0,

. fluxo solar médio F10.7: formato F10.0,

. indice de atividade geomagnética planetaria:
formato F10.0.

g) Pressao de radiacao:

¢ parametro de controle: formato I1.
- Se o parametro = 0, n3o calcula pressao de radiacdo.

- Se o parametro = 1, calcula pressao de radiacao e serdo
necessarios os seguintes dados:

. relacdo area/massa: formato F10.0 (m®/kg),
. coeficiente de pressao de radiacao: formato F10.0.

h} Atracac lunissolar:

» parametro de controle: formato I1,

- Se o parametro = 0, nao calcula a atracac lunissolar.



- 58 -

- Se o parametro = 1, calcula a atracdo lunissolar.

i) Mares lunissolares:

e parametro de controle: formato I1.

fl

- Se o parametro = 0, nao calcula maré.

1!

- Se o parametro = 1, calcula mare.

A Figura 4,1 mostra um mapeamento da sequencia em que en
tram os dados bem como as opgoes existentes no programa. Quando o pro
grama e acionado via terminal, ele pede interativamente os dados ao
usuario. No entanto pode-se criar um arquivo em disco, seguindo a se
quencia de entrada de dados descrita. Neste caso deverd ser especifica
do 0 arquivo de leitura 5 no programa principal:

FILE 5(KIND = DISK, FILETYPE=7, TITLE = "nome do arquive").

Um pequeno relatorio dos dados 1lidos sera emitido e pode
ra ser usado para verificar a correta leitura dos dados. Este re1ap§
rio podera ser impresso no terminal ou na impressora, dependendo da es
pecificacao do arquivo:

FILE 7(KIND = REMOTE) - saida no terminal,
FILE 7(KIND = PRINTER) » saida na impressora.

Seqguem-se exemplos de arquivos de dados lido, com as men
sagens que apareceriam na tela do terminal caso essa mesma  sequencia
de dados fosse digitado pelo usuario, bem como o respectivo relatorio

emitido.
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datz inicial
ano, mes, dia,
nora, min., seqg.,

elementos orbitais
op¢oes
o PN .

vetor de estado
Xy ¥ Z, X, ¥, 2

1

elementos keplerianos
a, e, i, &, u, M

data final

ana, mes, dia,
hora, min., seq.,

parametros de integracio

passo , precisac

¢

dados para calculo do geopotencial
zonal NI, tesseral NT

/

calcula arrasto atmosférico?

o

9 (nao) 1 (sim)
E/m, CD

opgoes

dados de fluxp solar

opgdes
a T
0 {fornecidos 1 (fornecicos
pelo  arquive pelo usuario)

“FLUX0S*) 6
dados constantes?

o opcoes \Q

0 {nzo) 1 {sim}

farnecer fornecer

y

fluxo sclar, fluxo
sglar medio, ativi
dade geomagnetica,
gara ceda dia do
periode total de
integragao

calcula pressdc de radiacdo?

.a——"‘/ opeoes \b

0 (nao)

1 (sim)

¥

Afm, CR

calcula atracao lunissplar?

fluxo solar, fluxo
solar medio, ativi
dade geomagnetica’

o opgoes \

0 (ndo)
.

1 (sim)

calcula mare lunissolar?

/ opgoes \

0 (ndo) 1 (sim)

Fig. 4.1 - Mapeamento da sequéncia de entrada
dos dados e opcoes do programa.
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Exemplo 1:

Entrada dos elementos orbitais na forma de vetor de esta
do; calculo do geopotencial sem.termos zonais nem tesserais (problema
dos dois corpos); pressiao de radiacao com area/massa = 1 m /kg e coefi

Ciente de pressao de radiacdo = 1; e atracio lunissolar.

ARQUIVO DE DADOS

1933, AND
4a MES
22. 21A
0. HO3RA
J. MIN,
0. 5F6G.
0 ENTRADA EM VETOR CE £57AD0
43924758 X
-3132260.9 Y
3867008.7 4
4735.6963 VX
=5655. 9474 VY
1175.9324% V7
1933. AND
e MES
?25. 1A
Da HORA
0. MIN.
0. SEGa,
60. PASSU DE INTERRACAG
0.000D050061 . PRECISAD NA INYEGRACAD
00 MAXIMO COFF. ZDNAL
20 HAXIMD COEF. TESSERAL
0 NAD CALCULA ARRASYC ATMOSFERICD
i CALCULA PRESSA] OF RADIACAC
1. ARER/MASSA
1. COEFICIENTE OF PRESSAC DF RADIACAD
0 CALCULA ATRACAG LUNISSOLAR

1 NAD CALCULA ¥ARFE LUNISSDLAR
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MENSAGENS NO TERMINAL

INIVIAL BAFE uT

YEAR (F10.0)=
MONTH{F10.0)=
FAY (F10.02=
HOUR (F10.0)=
MiIN. (F10.0)=
5FC. {F10.3)=

ORBITAL ELEMENTS

IF YES WR¥{TE I (ID)
IF NO WRITE 0 (I1)
[NPUT IN KEPLZRIAN ELEMENFS 2? @

INPUT IN STATE VECTOR FORM

X IN M (F10.0)
Y IN M (Fida.D)
I IN M (F10.0)
¥X IW 475 (F10.0)
¥Y IN N/5 (Fi10.0)
¥Z IN M/5 (F10.0)

LI 1 T I T 1 I [

FINAL 3ATE U7

YEAR (F10.03=
NONTH(F12.0)=
DAY (F10.0)=
HOUR (F10.08)-=
MIN. (F10.02=
SEC. (F10.0)=

INTEGRATION PARAYETLIRS

STEP IN SEC. (Fl0.0)
INFEGRATICN ACCURACY {Fl4.2)

it il
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SEOPOTENTIAL CALZULATION DATA

MAXIMUM ORDER AND DEGREE OF THZ SERIES

ZONAL UP T2 NZ & TESSERAL LUP T NT

NZoNT GREATER THAN O %2 EQUAL 2R LESS THAN 30
AND STYRICTLY DIFFERENT FROM 1

IF NZ=0 ZONAL ACZTEL. NOT CONSIDERED

IF NT=0 TESSERAL ACCEL. NOT CONSIDERED

IF NZ=NT=0.,KEPLERIAN ORBIT

NZ (12)
NT (12)

JTHER PERTURBATIINS TO 3E CONSIDERED
FOR POSITIVE ANSWERPWRITE 1(I1)
FOR NEGATIVE ANSWER.HWRITE 00[1)

REMARK = ONLY FOR SATELLITES DELOW 2000 KM
DRAG IS TAXEN INTO ACCOUNY

ATMOSPHERIC JRAG 2 (1) :

AADIATEON PRESSURE ? (11} :
AREAZMASS [N Mue2/XG (F10.0) =
REFLECTIVITY COEFFICIENT (F19.0)=

LUNAR~SDLAR ATRACTION 2 (11) =

LUNAR=SOLAR TIDAL EFFECTS2(I1) =
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RELATORIO EMITIDO

INITIAL DATE OF CALCULATION =
YEAR = 1983,

MONTH= 4.

DAY = 22.

Haue = 0.

MINe. = 0.

3tC. = 0.00000

JULIAN DJATE 2L45445.50G000

SID~ TIME OF GREENWICH 209.4899021 DEGREES

JRBITAL ELENENTS 3

SEMINAJOR AXIS 8864683.714 METERS

ECCENTRICITY = 0.206%2400
INCLINATION = 34,25900 DEGRIES
LONG«ASCENDLNODE= 137.67000 DEGREES

PERIGEE ARGUM.
MEAN ANOMALY

66.90L00 DEGREES
5.32670 DEGREES

H]

1 = “4992476.800 M

Y = =3132260.%00 M

I = J867003.700

VX = 4736.576300 M/S

VY = =8555. 947300 M/S

¥Z = 1173.232400 M/5S

ANOMALISTIC PERIOD = 138.437883 MIN.

FINAL DATE OF CALCULATION =
YEAR = 1983.

MONTH= hs
DAY = 25.
HDUR = O.
MIN. = Da

SEC. = 0000303
JULTAN DATE
SI0. TI¥E OF GREINWICH

2445449.50000
212. 4558442 DEGRETLS

LT}
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INTEGRATION DATA =

STEP=SIZE = 50.00000 SEC.
TOTAL TIME = 25%200.0000 SECa.
ACCURACY = 1000809

GEDOPOTENTTIAL DATA =
ZONAL SERIES UP 70 C
TESSERAL SERIEZS WP TC 0

PERTURBATION EFFECTS TO BE CONSIDERED :
RADEATION PRESSURE
LUNI=S3LAR TIDAL EFFECTS

AREAZMASS = 0.00000 MwxZ/KG
LR = 1000 {REFLECTIVITY COEFFICIENT)
Exemplo 2:

Entrada dos elementos orbitais na forma de elementos ke
plerianos; calculo do geopotencial que considera termos zonais até 06
e tesserais até 04; calculo do arrasto atmosferico .com area/massa =
= 1 m*/kg, coeficiente de arrasto = 2, e dados de fluxos fornecidos pe
To usuario para cada dia; e cdlculo de mares Tunissolares.



193 3.
b

22.

Oa

0.

3.

1
8864589.
D.2059%
34.259
13757
56e9
§.5267
1953.

be

25.

J.

0.

d.
b0.

0.0003000301

vES
24
1

1.
2

- .

1

0
100.
100.
19.
30.
190.
12.
25
99,
12.
i10.
98.
1C.
J

0

i
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ARQUIVO DE DADOS

aN0
NES

31A
HORA

MiN.
SEG.

ENTRADA £M FLFEHN. KEPLERIANDS

SEMI=-EIXEC

EXCENTRICIDAGE
INCLINATALD

LONGe DO N3 ASCENDENTE

ARGUMEINTC DO PERIGEU

ANOMAL 14 METIA
AND
MES
JiA
HORA
MIN.
SE5.

PASSG DE INTLGRACAD

PRECISAC NA INTEGRACAQ

MAXIMD COEF. 70MAL

VAXIHMO COSF. TESSERAL
CALCULA ARRASTO ATMOSTERICE

ATEA/MASSA

COEFICIENTE DE ARRALY(Q ATHMOSFERICDH

FLUXGS FORNECIDES PELC USUARID

FLYXGS VARIANDC DIA
FLUXO SOLAR -
FLUXO SOLAR MEDIO =
ATIVIDADBE PLANET . =
FLUXO SOLAR -
FLUXG SOLAR MEDIO -~
ATIVIDATE PLANET. =
FLUXO STLAR -
FLUXOC SOLAR ¥EDIC -
ATIVIDADE PLANET.,
FLUXO SOLAR -
FLUXO SOLAR MIDRIG -
ATIVIDADE PLANET. -
NAD CALCULA PPESSAD
NAD CALCULA ATRACUAG

A DTA
PRIMLIRI DIA
PRIMEIRD DIA
PRIFEIRD DIA
SEGUNEBC TIA
SEGUNDD DIA
SEGUNKDC DIA
FERCEIRD DIA
TERCLIRD DIA

= TYERCEIRD TIA

CUARTD 1A
GUARTO TIN
GUARTD DIXIA
DT RADIRCAG
LUNTSSGLAR

CALCULA ¥ARF LUNISSHLAR
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MENSAGENS NO TERMINAL

INITIAL DATE UT

YEAR (F10.0)=
MONTH{F10.0)=
DAY (F153.0)=
HOUR (F10.0)=
MIN. (F10.0)=
SEC. (F10.0)=

ORBITAL ELEMENTS

IF YES WNRITE I (I1)

IF NO WRITE O {I1)

INPUT IN KEPLERIAN ELEMENTS 2 2

SEMINAJDOR AXIES IN METERS {(F10.0)=

ECCENTRICITY - (F106.0)=
INCLINATION IN DEGREES (F18.0)=
LGNG. OF ASC. NODE IN DEGREES({F10.0)=
PERIGEE ARG. IN DEGREES (F1¢.0)=
NEAN ANOMALY IN DJEGREES (F18.0)=

FINAL DATE UY

YEAR (F10.0)=
MONTH{F10.02=
DAY (F16.0)=
HBUR (F10.0)=
MIN. (F18.3)=
5EC. (F10.0)=

INTEGRATION PAIANETERS

STEP IN 3SEC. (F10.0)
INTEGRATION ACCURACY (Fli4.0)

it
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GEOPOTENTIAL CALCULAYTON DATA

MAXIMUM ORDER AND DEGREE OF THE SERXES

ZONAL UP TD NZ & TESSERAL UP TO NT

NZ»NT GREATER THAN O % EQUAL OR LESS THAN 30
AND STRICTLY DIFFERENT FROM 1

IF NZ=) ZONAL ACCEL. NOT CONSICERED

IF NT=0 TESSERAL ACCEL. NOT CONSIDERED

IF NZ=NT=0D»,XEPLERIAN ORBIT

NZ (i2)
NT (12)

"o

DYHER PERTURBATIONS 7O 8& CONSIDERED
FOR POSITIVE ANSWERS KRITE 1(11)
FOR NEGATIVE ANSWER»WRITE 0CI1)

REMARK : DNLY FOR SATELLITES BELUW 2000 KM
DRAG IS TAXKEN INTO ACCODUNY

ATMOSPHERIC DRAG ? (11) =
AREAZMASS IN Mex2/KG (F1lC.0)
BRAG CIEFFICIENT (F10.0}

i

DATA OF SOLAR FLUX AND GEOMAGNETIC ACTIVITY
FOR ATMOSPHERIC DENMSITY CALCULATIDN @

DPTION O = DATA ARE SUPPLIED AUTOMATICALLY
THROUGH THE FLUXOS FILE RAMGING
FROM 31701780 10 10721734

OPTION 1 - DATA ARE SUPPLIED BY USER

WRITE THE J3PTION (It) =

IF YES WRITE 1 (i)
IF ND WRITE O CI1)

ARE DATA CINSTANTS FIR ALL DAYS CGVERED
8Y THE RUN 2 ¢

REMARX : MAXIMUM NUMBER OF DAYS ALLOWABLE
T0 DENSITY CALCULATICN =7
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ENTER DATA RELATINE TO 472271983

SOLAR FLUX €F10.0) =

MEAN SOLAR FLUX (F10.0) =

PLANETARY GEJIMAGNETIC ACTIVITY INDEX (F13.0)
ENTER DAT® RELATIVE TO 4/23/1933

SOLAR FLUX (F10.0) =

MEAN SOLAR FLUX (F10.0) =

PLANETARY GEJIMAGNETIC ACTIVITY INDEX (F13.0)
ENTER DATA RELATIVE TO 4/24/1933

SOLAR FLUX (F10.0) =

MEAN SILAR FLUX (F10.0) =

PLANETARY GEOMAGNETIC ACTIVITY INDEX (F1C.0)
ENTER OATA RELATIVE TO 4/25/1983

SOLAR FLUX {F10.0) =

MEAN SOLAR FLUX [F10.0) =

PLANETARY GEOMAGNETIC ACTIVITY INDEX (F1C.0)
IADIATION PRESSURE 2 (I1) =

LUNAR-SOLAR ATRACTION 2?2 AI1)

(1]

LUNAR-SOLAR TIDA. EFFELYS2(I1)

i
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RELATORIO EMITIDO

INITIAL DATE OF CALCULATION =

YEAR = 1983,
HUM‘H= bhe

DAY = 22.

HOUR = 4.

MIN- = Js

SEC. =  0.00000

2445446.50000
209.42399021 DEGREES

JULIAX DJATE
91D TINE BF GREENWICH

[ 1]

IRBITAL ELEMENTS 3

SEMIMAJOR AXIS 8364589.900 METERS

ECCENTRICITY 0.20694940
INZLINATION 34%.25900 DEGREES
LONG« ASCENDNDDE= 137.67000 DEGREES

66.90000 DEGREES
£.52670 DEGREES

PERIGEE ARGUM.
MEAN  ANDMALY

LU L B { N | BT B

X =  ~4992476.756 M
Y = =3132250.910 M

7 = 3867008.737 M

VX = 4736.696352 M/S

VY = =B555.947471 M/S

VZ = 1178.9324046 M/S

ANDMALISTIC PERIOD =  138.437390 MIN.

FINM DATE OF CALCULATIODN =

YEAR = 1983.
MONTH= 4.

DAY = 253.

HOUR = OCa.

RIN. = 8.

SEC. = 0.00300

2445449.50000
212. 4458442 DEGREES

JULIAN DATE
SI0. TINE DO GREENWICH

Wi
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INTEGRATION DATA :

STEP=SIZE = 60.00000 SEC.
TOTAL TIME = 259200.0000 SEC.
ACCURACY = 1.000E-0%

GEOPOTENTIAL DATA =
ZGNAL SERIES UP 71O o
TESSERAL SERIES UP TO 4

PERTURBATION EFFECTS TG BE CONSIDERED
ATMOSPHERIC JRAG
LUNI=SOLAR TIDAL EFFECTS

AREAZMASS
cD

1.00000 M=a2/KG
2.000 (DRAG COEFFICIENT)

oW

ATHNOSPAERIC DENSITY COMPUTATION DATA

AREAEREEEEE EE AR EE SR Ak ARk kb o &t

PLANETARY
SDLAR MEAN  GEDMAGNETIC
EPOCH FLUX  SOLAR ACTYIVITY
FLUX  INDEX
472271983 100 100 10.00
/2371983 90 100 12.00
k72471983 95 99 12.00

472571983 1t0 98 10.00

[ 1]
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Exemplo 3:

Entrada dos elementos orbitais na forma de elementos ke
plerianos; calculo do geopotencial com termos zonais até 30 e tesserais
ate 30; calculo do arrasto atmosferico com area/massa = 1 m2/kg, coefi
ciente de arrasto = 2, e dados de fluxos.lido pelo programa do arqui
vo FLUXOS (ver Secao 4.1.1); calculo da pressao de radiacao com area/
/massa = 1 m*/kg e coeficiente de pressao de radiacao = 1.; calculo da

atracao lunissolar; e calculo de mares lunissolares.

ARQUIVO DE DADOS

1983, AN

4o MES

22. DIA

0. HORE

2. MIN.

0. SEGa

1 ENTRADA LM FLEA. KEPLERTANGS
8854389, SEMI-TIXO

0.20694 EXCENTRICIDADE

364259 INCLINACAD

137.57 LONG. DO NO ASCENDENTE
569 ARGUMENTG DO PERIGEY
6.5257 ANOMALIA MEDIA

1983. AN

b HES

25. DIA

Je HDRA

0. MIN-

0. SEG. )
50. PASSD OE INTLGRACAD
0.080000001 PRECISAC NA INTEGRACAT
30 MAXTIMC COEF. ZI4AL

30 4AXTMO COEF. TESSERAL
1 CALCULA ARRASTD ATMGSFERICG
1. AREA/MASSA

Pt b pus e (O N
’

CIEFITCIENTE DE ARSASTD ATMOSFIRICS
FLUYCS FCRNECIDOS PELG PROGRANMA
CALCULA PRESSAD DF PADIACAL
AREA/MASSA

COEFICIENTE DE PRESSAD NDE RADTIACAD
CALCULA ATRACAD LUNISSGLAR

CALTULA MART _UNISSTLAR
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MENSAGENS NO TERMINAL

INITIAL DATE UY

YEAR (F10.0)=
MINTH{F10.3)=
BAY (FlG.2)=
HIUR (F10.0)=
MIN. (F10.D)=
5EC. (FlG.2)=

JRBITVAL ELEMEMNTS

IF YES W¥RITE 1 (I1)

IF N0 WRIYE 0 (I1)

INPUT IN KEPLEQTIAN ELEMIANTS 7 3

SEMIMAJOR  AXIS 1IN METESRS (F13.3)=

ECCENTRICITY {F10.03=
THCLINATION IN DLGREES (F1C.0)=
LGNGs CF ASC. NODE TN DTOLREFS(F1H.0)=
PZRIGEE ARG, IN DEGHELS (Fl0.0)=
MEAN ANOMALY IN DEGREES (F10.0)=

“INARL DATE WY

YEAR (F10.0)=
MONTH{F10.9)=
2aY {Fld.03=
HOUR (F10.0)=
MINL. {(F10.3)=
5FCe (F10.03=

INTEGRATION PARAMITFRS

STE® IN  SEL. (F13.2)
INTEGRATIBN ACCURRCY {F14.0)

W
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GEOPOTENTIAL CALCULATION NRATA

MAXTHUM ORDEIZR AND DEGREZ GF THZ SERIES

ZONAL UP T3 N7 R TESSERAL Y2 T3 NT

NZsNT GREATER THAN O R EJUAL 1] 1ESS THAN 30
AND STRICTLY DIFFFRENT FunMm i

[F NZ=0 ZONAL ACCEL. NOT CINSIDERLD

iF NT=3 TESSERAL ACTEL. NDT CONSICERED

IF NZI=NT=0,XEPLERIAN ORSIT

NZ (12)
NT {12)

iHon

JTHER PERTURBATIONS T8 2t
FOR POSTITIVE ANSWFER» KRITE

FOR NEGATTVE ANSWEI, wRIT

(OERED

[ T = I i |
~ o 3
- o F%

N
i
1

e Y4 |

REMARK : ONLY FLR SATELLITES ?€LGw 2660 KM
DRAG IS5 TAKEN INTO ACCOUNT

ATMESPHERIC DRAG ? {Ii) :
AREA/MASS  IN M*»«2/KG (FiC.D)
SRAG COEFFICIENT (F13.33

DATA OF SOLAR FLUX AND GSEOMAGNETIC ACTIVITY
FOR ATMOSPHERIC DENSITY CALCULATION =

DPTION © = DATA ARE SUPPLIED AUTCMATICALLY
THROUGH THE FLUXAS FILE IANGING
FROM D1/731787% TC 130/81/%4

OPTION 1 = NATA ARE SUFZLIED AY USER

ARITE THE JPTION (11) :

RADIATIDN PRESSURE ? (11 =
AREA/MASS IN Me22/XK5 (F190.0) =
REFLECTIVITY COEFFICIENT {Fi1C.2)=
LUNAR-SOLA® ATRACTION 2?2 (I1) @

-

LUNAB-SOLAR TISAL EFFECTS?2(I1) =
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RELATORIO EMITIDO

INITIAL DATE GF CALCULATION =

YEAR = 15BR3.

MONTH= 4.

DAY = 22.

HOUR = (.

MIK. = D,

SIC-. = J.800200

JULIAN DATL = 2L45446.50000

SIC. TiIME CF GREENWICH 20544899021 DEGREFS

t

GRBITAL ELEMENTS =
SEMIMAIBR AXxIS
ECCENTRICITY
INCLINATION
LONG.ASCENDWNDDE
FERIGEE ARGUM,
MEAN ANOMALY

2254589, 000 METERS
0.2052430
34.297033 DEGALES
137.57C23 BEGRTES
55.75020 DEGRETS
.52¢77 OTGREFS

[ T N TR TR}

X = =49924758.756 M
Y = =313225C.91C M
£ = 32670702.737 M
vy = 473h.595352 M/S
VY = =6655.947471 M/S
Vi = 1172.92324486 /5

ANOMALISTIC PERIOD = 122,.437390 ¥iN.

FINAL JATS OF CALCULATION 2

YEAR = 1333.
MONTH= 4.

JAY = 25.

MIN- = G e

SFL. = 2.20220

24454657,50300
21244452442 DEGREES

JULIAN DATE
Si0D. TIME OF GREENWICH

it M

INTEGRATION DATS =
STEP-SIZE
TOTAL  TIME
ACCURACY

53.2C007% 5ET.
2592233.0032 SF.
1.003E=09

oot
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FEOPOTENTIAL DATA ¢ )
ZCHAL SZRIES UP TO 30
TESSERAL SERICS UP TG 32

PEATURZATION TFFENTS TO 4% PONSTDOREY =
ATMESPHIRIC DRANG
TACTIATION PRISSURE
LUNT=SJLAN ATRACTION
LUNE=S5OLAR TIDAL TFFECTS

ATEAZMASS = 1aT8U000 Mea2 /K0

Lo = 23002 (URAG CUSFFICIEAT)

i = 1000 {SEFLENTIVITY COSFFICITNLT)
Exemplo 4:

Entrada dos elementos orbitais na forma de elementos ke
plerianos; calculo do geopotencial com termos zonais até 30e tesserais
ate 30; calculo do arrasto atmosférico com area/massa = 1 m2/kg, coefi
ciente de arrasto = 2 e dados de fluxos fornecidos pelo usuario e cons
tantes para todo o periodo de integracao; calculo da pressio de radia
¢ao com area/massa = 1 m?/kg e coeficiente de pressao de radiacao = 1;
calculo da atracao lunissolar; e calculo da mare Tunissolar.



1933.
4a

22.

J.

0.

9.

1
8864689,
0.2069%
36.259
13767
669
545257
1983.

.

25.

0

0.

3.

60

6.500000021

30
30

1

1.
2a

1

1
100.
100.
10.
1

1.
1.

1

1
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ARQUIVO DE DADOS

AND

MES

JIA

HIRA

MIN.

5FEG.

EXTRACA EM TLEM. KEPLERIANCS
SEMI-EIXO

EXCENTRICIDAGE

INCLINAZAD

LONG. DE NG ASCENDENTE
ARTUMENTC DO PEIRIGEY

ANOMALTIA MEDLA

AND

vMES

DTA

HORA

¥IN.

SEha.

PASSD DE INVEGRACAG

PRECISAD MA INTIGRACAD

MAXTMO COEF. 7ONAL

MAXIMD COEF. TESSERAL

CALCULA ARRASTD ATMOSFLRICE
AREA/MASSA

COEFICIENTE DF ARRASTG ATMOSFERICE
FLUXCS FORNFCLISOS PELD USUARIG
FLUXDS CONSTANTES PARA A INTEGRALAD
FLUXG SOLAR

FLUXO SOLAR MIDIG

ATIVIZADE PLANET.

CALCULA PRESSAGC DT RADIACAG
AREA/MASSA

SREFICIENTE 07 PRESSAG NI RADTATAD
CALCULA ATRACAGC LUNTSSCLAR
CLALCULA MARF LUNISSTILAR
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MENSAGENS NO TERMINAL

INITIAL DATE UTY

YCAR (FLlB.0)=
MONTH{F10.0}=
DAY ({Fig.0)=
HOUP (F13.0)=
MINa (F12.0)=
SEC. (F10.3)=

JRBITAL ELEMENTS

IF YES WRITE 1 (ID)

IF NO WRITE & (I1)

INPUT IN KEPLERIAN ELUMENTS 7?7 :

SEMIMAJCR AXIS IN METERS (F10.0)=

ECCENTRICITY ' (F10.0)=
INCLINATION [N BEGHEES {Fi1g.0)=
LONGe SF ASC. NOJXT IN DEGREES(F10.0)=
PERIGEE ARG. IN DEGREES {(Fi1G.013=
MEAN ANCMALY IN JEGREES (Fil.0}=

FINAL DATE UT

YEAR (F10.2)=
JONTH(F10.3)=
JRAY (F1C.0)=
HOUP (F1G.0)=
MINe (F13.0)=
SEC. (F10.0)=

INTDIGRATION PARAMETERS

STEP IN SEC. (F1l.33
INTEGRATICN ACCHRACY {Fl4.0)

[

SECPOTENTIAL CALZULATION DATA

MAXTMUM DRDER AND DEGREE OF THEL SERIES

ZONAL UP YO NZ % TESSERAL uP T1 NT

NZ»NT GREATER THAN 0 3 EQUAL 9% LESS THAN 3C
AND STRICTLY DIFFERENT FR0OM 1

IF NZ=3 Z0GNAL ACCEL. NOT €aNSIDERED

IF NT=0 TJTESSERAL ACCEL. NOT CONSEDERED

[F NZ=NT=0,KEPLERIAMN DR2IT

NZ (12)
NT €12)

LU |
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JTHER PERTUIBATISNS T4 3f CONsInERER
FOR POSITIVE ANSWERSWRITZ 1CI1)
FOR NESATIVE ANSWEI.RRITE SCI1)

REMERK = ONLY FCR SATELLITIS oL 0w 22330 KM
NDRAG IS5 TAKEN INTU ATCOUNT

ATMOSPHERIC DRAG 2 (riy :
ARCAZMASS TR Mxe2/¥G (FL132.0)
URAG CUELFFICIENT (FLlG.Z)

n ol

DATA OF SOLAR FLUY AND GEDMAGNETIC ACTIVITY
FGR ATMOSPHERIC DENSITY CALCULATION =

SPFIIN 0 = SATA AL SUPPLIFD AJTOMATIZALLY
THROUGH THE FLUXOS FILE RANGING
FROM 21701780 10 107021784

CPTIGN 1 =« DATA ARE SUPPLILD 3Y yse?

ARITE THE JPTION (11} :

iF YES WRITE 1 (Il)
IF N3 WRITF 0 (11>

ARE DATA COMSTAATS FCOR ALL [CAYS CGVZAED
3Y THE ByN 2 @

SOLAR FLUX (F15.2) =

MEAN SILAR FLUX (F135.0) =

PLANETARY GEOMAGNETIC ACTIVITY IATEXY (F10.0)
RADIATION PRESSURE ? {ry)

ATEA/MASS TN Max2/40 (F10.32) =
REFLECTIVITY COEFFICIONT (F10.0)=
LUKAR-S0LAR ATR&ITIOAN 2 (I1) :

LUNAR-SO0LAR TIDAL EFFECYST(I1)
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RELATORIO EMITIDO

-
-

INITIAL DATE OF CALCULATION

YEAR = 1983.

MONTH= 4.

DAY = 22.

HOUR = 3.

MIN- = 0.

SECe = CeQO0200

JULIAN DJATE = 2545445.50000

SI0. TIME CF GREENWICH = 2095.4995021 DICRETS

-
-

ORBITAL ELEMENTS

SEMIMAJOR  AXIS = 4854587.000 MEITERS
ELCCERTRICTITY = 0.20694010
[MCLINATION = 34.25920 DEGREFLS
LONG.ASCEND-NODE= 137.67000 DEGREES
PERIGLIE ARGUM. = 65.30090 DEGREES
MEAN  AMOMALY = €.52673 DEGREFES

X = =4392476.756 M

Yy = =3132250.910 M

I = 3367323.737 M

VX = 4736.696352 M/5
VY = “55355.34F471 4/5
VZ = 1178.932448 M/S

ANGMALISTIC PERICGD 133.437390 MIN.

FINAL DATE 3F CALCULATION

YEAR = 1983.

MONTH= 4.

DAYy = 25.

HOUR = 0.

MIN. = D

S5F€. =  0.04300

JULTAN  JATE = 2645449.50000

S10. TIME OF GRECNWICH = 212.44GB8442 SEGREES
INTEGSRATYION DATA =

SIEP-SIZE = 62.000C05 5£C.

TOTAL  TVEIME = 259200.00345 SEC.

ACCURACY = 1.40¢0e-09
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GEOPOTENTIAL CATA :
ZONAL SERIES U7 15 30

TESSERAL SERIES uUP TUO 30

PERTURIATIIN EFFEZTS TO BE CONSIDERTD =
ATMOSPHERIC CRASR
#ADIATION PRESSURE
LUNI=SILAR ATRACTION
LUNT=S2LAR TIPAL EFFECTS

AREA/MASS =  1.00003 Max2/KG
) =  2.000 (DRA% TOEDFFICICNT)
CR = «030 (REFLECYIVITY COEFFITIENT)

ATMOSPHERIC DENSITY COMPUYATION ‘
DATA (CONSTANTS F3R THIS RUND : i

SOLAR FLUX = 10¢
MZAN SOLAR FLUX = 100
PLANETARY GEJIMAGNEITIC ACTIVITY INDEY = 10.00
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4.2.4 - OBSERVACRD

Os seguintes "COMMON" sao utilizados internamente pela
sub-rotina LEDORB:

COMMON/ELMORB/X(6), EL(6)
COMMON/DATSIM/DIJU, TI, TSG, DJI, PCSOL, TCSOL, TCDEN
COMMON/PARINT/RR(6), AR(6)}, IFLAG, DTI
COMMON/DADINT/DT, TTI, EPS
COMMON/IFLAGP/IDRAG, IPRAD, ISLUA, IMARE
COMMON/DADGEG/NZ, NT

COMMON/DADDRG/ASM, CD
COMMON/DADPRD/ASMPR, CD
COMMON/ZONAIS/CO(30)
COMMON/CTESSE/C{465)
COMMON/STESSE/S(465)

COMMON/TERRA/AE, FLAT, GM
COMMON/CONST/PI, PIV2, PID2, RAD, DEG.

0 usuario nao necessita saber o contelido dos "“COMMON",
basta que ele nao use "COMMON" com rotulos de igual nome para evitar
confusces no programa.

4.3 - SUB-ROTINA ORBSIM

4.3.1 - UTILIZACRO

CALL ORBSIM (T, TF, X).
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4.3.2 - PROPOSITO

A sub-rotina ORBSIM gerencia as chamadas das sub-rotinas
de integracao, de calculo de perturbacoes e de calculo de efemerides,
bem como o monitoramento de possiveis mensagens ao usuario. Uma vez efe
tuada a 1ntegrac§o numerica, o vetor de estado integrado para o instan
te, requerido pelo usuario, e composto e enviado ao programa principal
via parametros.

4.3.3 - PARAMETROS
Entradas:

T - Tempo inicial do passo de integracdo atual em segundos;

TF - Tempo final do passo de integracao atual em segundos;

X - Vetor de dimensao 6 com a posicadc (x,y,z) e a velocidade
(X,¥,z) do satelite no sistema inercial para o instante "T",
emme m/s.

Saidas:

T - Tempo final do passo de integracao atual em segundos; se

a integracao ocorrer sem problemas, T = TF;

X - Vetor de dimensao 6 com a posicao (x,y,z) e a velocidade
(x,y,z) do'satélite no sistema inercial, em m e m/s, apds a
integracao. Se a integra¢ao ocorrer sem problemas, X € o va
lor do vetor integrado no instante TOUT.

4.3.4 - OBSERVACOES

a) VYarios "COMMON" sdao utilizados internamente pela sub-rotina
ORBSIM, a saber:



- 83 -

COMMON/DATSIM/DIJU, TI, TSG, DJI, PCSOL, TCSOL, TCDEN
COMMON/IFLAGP/IDRAG, IPRAD, ISLUA, IMARE
COMMON/POSSOL/XS(3), ASX, ASY, ASZ, APSX, APSY, APSZ
COMMON/ANGSOL /SU(3)

COMMON/POSLUA/XL (3), ALX, ALY, ALZ

COMMON/CTEATM/RO
COMMON/PARINT/RR(6), AR(6), IFLAG, DTI, W(226)

COMMON/DADINT/DT
COMMON/TERRA/RT
COMMON/TEMPO/ANOT, ANOS, RISI, TETP.

b) Para o usuario nao e necessario o conhecimento dos componentes
contidos nesses "COMMON", basta que ele nao use "COMMON"  com

rotulos de igual nome.

4.4 - MAPEAMENTO DAS SUB-ROTINAS UTILIZADAS

Esta secao mostra os subprogramas (sub-rotinase funcgoes)

contidos no programa, 0s quais podem ou nao serutilizados(Figura 4.2).
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SUB-ROTINA | CHAMA (FUNCOES OU SUB-ROTINA CHAMADAS)

LEDORB CONSTA
DJ
TETAG
ORB16
ORB17
ORBSIM SOL
LUA
ORB11
ATMOSF  FLUXOS  POLIC
ADEN AMBAR
TLOCAL
GRAY
INTEG ODE DE DERIV ~ ACEDRG
ACEPRD
ACESL
ACEMR
ACEGED  ACEZON
ACETES
INTRP
STEP

Fig. 4.2 - Mapeamento dos subprogramas.
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