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 Resumo/Notas 

O presente trabalho apresenta uni integrador numérico 
de órbita com atualizações e melhorias em relação 	aos 	anteriores 
que vinham sendo utilizados no Departamento de Mecônica Espacial e 
Controle (DMC), além de incorporar novas modelagens resultantes da 
experiôncia adquirida ao longo do tempo. Condições de 	flexibilida 
de e modularidade doram levadas em conta, a fim de 	permitir 	futu 
ras expansões e modificações. Caracter-tsticas de 	precisão 	numéri 
ca, rapidez de processamento, economia de memória, bem como 	aspec 
tos de manuseabilidade foram também considerados. Anâlises qualita 
tivas de precisão, tempo de processamento, efeitos de perturbações 
na órbita, descriçõo de uso e listagem do programa completo 	foram 
inclu(das no trabalho. 

 Observações 



This report presents a nuinerical orbit integrator 
containing updatings and irnprovements relative to the previous ones 
that are heing utilized by the Departamento de Mecânica Espacial e 
Controle (DMC), of INPE, besides incorporating newer modellings 
resulting from the skill acquired along the time. Flexibility and 
modularity were taken into account ira order to ailow 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 included as well. 
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CAPITULO 1 

INTRODUÇÃO 

No inTcio da era espacial pouco se sabia sobre as diver 

sas perturbações que poderiam atuar num satélite artificial de forma a 

perturbar sua órbita original, tida como aproximadamente 	kepleriana. 

Da Mecãnica Celeste conhecia-se a perturbação devida a um terceiro cor 

po (Sol e/ou Lua). Das experiências com problemas de balTstica, sabia 

-se da existência do arrasto atmosférico e da força de arrasto que 

proporcional à densidade do meio no qual o corpo se desloca e ao 	qua 

drado da velocidade de deslocamento do corpo em relação ao meio. No en 

tanto, supunha-se que a densidade variava somente com o decaimento ex 

ponencial em relação à altura do ponto considerado, o que 	introduzia 

erros no modelo. 

Quanto ao geopotencial , só se conhecia o achatamento ter 

restre (J2), e os coeficientes dos harmônicos esféricos Jk  e 36 eram es 

timados mediante considerações de distribuição simétrica e homogmnea 

da massa da Terra. Porem, a despeito de modelos de força tão precãrios, 

os satélites foram postos em órbita e lã permaneceram por curtos per -lo 

dos (3 a 6 meses) efetuando medidas e colhendo informações, o que pos 

sibilitou, através do estudo das observações de rastreamentoda órbita, 

determinar novos coeficientes de harmônicos do geopotencial e recalcu 

lar os antigos. Em duas décadas de era espacial já se conhece e modela 

uma boa gama de forças perturbadoras que atuam num satélite artificial, 

conforme serã discutido a seguir. 

O presente trabalho apresenta um integrador numérico de 

õrbita de satélites artificiais terrestres que integra as equações di 

ferenciais ordinârias, as quais exprimem o movimento orbital de um sa 

télite de acordo com as modernas modelagens e a experiência acumulada 

no Departamento de Mecânica Espacial e Controle até o presente estãgio. 

As características que foram impostas e orientaram o trabalho até à sua 

versão final são as seguintes: 



se 

- modularidade para que as modificações e o aproveitamento das ro 

tinas possam ser facilmente efetuadas para uso 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 aplicações; 

- caracterTsticas de precisJo numérica, rapidez de processamento 

e economia de memória, para otimizara utilização no computador; 

- facilidade de manuseio (manuseabilidade) para permitir ficil 

utilização e assimilação ao usuirio. 

As rotinas foram implementadas em linguagem "FORTRAN pa 

drio" no computador Burroughs 6800 do [NPE. Vrios programas utiliti 

rios disponTveis no Departamento (DMC) foram utilizados. Para o modelo 

do geopotencial usou-se o modelo GEM1O (Lerch et alii, 1979), e para o 

cálculo da aceleração devida ao geopotencilal utilizaram-se as rotinas 

do trabalho de Kuga et ali! (1983). O modelo de densidade atinos-frica 

adotado foi o de Jacchia (1971), e as rotinas correspondentes foram ex 

traTdas de Jacchia (1972). As rotinas auxiliares de transformações de 

tempo, efemrides lunissolares e coordenadas estão disponTveis em Kuga 

et alii (1981) e Medeiros e Kuga (1980), e as rotinas de integração nu 

m&rica estio em Shampine e Gordon (1975) e Rao (1983). 

A implementação do programa resultou da necessidade de 

atualizar os simuladores de órbita dispontveis (Negreiros de Paiva, 

1980; Kuga, 1982) e ampli-los para ser utilizados, principalmente, na 

fase de anilise da LIEGE (Missão Espacial Completa Brasileira), O pro 

grama possibilita a simulação de dados orbitais, a propagação precisa 

de õrbita, a validação e a comparação com os métodos analïticos e semi 

-analTticos de propagação de ârbita, e o estudo da influ -encia de cada 

tipo de perturbação separada ou de maneira conjunta. 
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No CapTtulo 2 apresenta-se a formulação e o equacionamen 

to adotado na modelagem do movimento orbital do sat&lite. O CapTtulo 3 

dedica-se a ilustrações qualitativas e aspectos de otimização, bem co 

mo comentrios sobre tempos de processamento e preciso para os casos 

ilustrados, O CapTtulo 4 contem a descrição das rotinas que necessitam 

ser do conhecimento do usuário e os requisitos do programa principal a 

ser montado. 



CAPITULO 2 

FORMULAÇÃO DAS FORÇAS AGENTES EM UM SATftITE 

ARTIFICIAL TERRESTRE 

O principal objetivo deste capTtulo é o de formular 	de 

maneira suscinta as equações que são utilizadas na implernentaçàodo pro 

grama. As forças modeladas são as seguintes: 

- força gravitacional terrestre, 

- força de arrasto atmosférico, 

- força de pressão de radiação direta e indireta, 

- força de atração do Sol e da Lua, 

- forças de marés devidas ao Sol e 	Lua. 

A seguir é descrita a modelagem matemática das forças men 

cionadas. 

2.1 - FORÇA GRAVITACIONAL TERRESTRE 

A força devida ao campo gravítacional terrestre é obtida 

calculando o gradiente do potencial deste campo. Por convenção, força 

e potencial serão considerados aqui corno sinal positivo. Dada urna dis 

tribuição de massa não-simétrica em rotação, associa-se a esta distri 

buíção um sistema de coordenadas com origem no seu centro de massa, com 

o eixo X  passando pela interseção de um c -irculo de mixima 	distribui 

ção em relação ao eixo de rotação Zg,  com uni meridiano de 	referéncia 

arbitrariamente escolhido e com o• eixo Y formando com 1g 
 e X uni trie 

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

corpo, sobre um ponto externo a este corpo e situado a uma distãncia 

A do elemento dm, é dado por dU = (IIA)Gdrn, onde G é a constantedagra 

vitação universal (Figura 2.1). 

- 5 - 
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Fig. 2.1 - Distribuição assimétrica: r = raio 
vetor; = latitude geocêntrica; 
x = longitude geocentrica. 

O potencial total U, da distribuição, sobre o ponto P ex 

terno é dado pela integral em toda a sua massa, ou: 

U = G JM A
dm 	

(2.1) 

mas 1/A pode ser escrito em função dos polin6mios de Legendre, na for 

ma (Heiskanen and Moriti, 1967): 

P,(cosp) , 	 (2.2) 

sendo que os polin5rnios Pn(coslp)  podem, por sua vez, ser postos em fim 

ção de uma série de harmônicos esféricos, cuja expressão é (I-{eiskanen 

and Moritz, 1967): 



-7-. 

1) 
P (cosip) = 
n 	

m=O 
(2-6 	

nifi 
) 	 P 	(senq,)P 	(serp')

nm  m0 	
(n+m)! 

cosni(x-Â') 	 (2.3) 

Assim, a Expressão 2.1 resulta em: 

n 	a 
U 	

nm 
í._!! ín  [C 	coscosmx+S 	sennix)P (sen) , 	(2.4) 

r n=D m=O 

sendo 

c 	(2- 	) 	 ícosmXhl nm 	m0 
 (n-m)! 

J rl\(senI) 	dm , 	(2.5) 
Sflj 	a M 	(n+m)!  M 	 ) 

jsenmx' 1 
e 

õmo o deita de Kronecker que vale O ou 1 se mO ou m= O,respectivamen 

te, e P(senip) são os polin6mios associados de Legendre.Os coeficien 

tes Cnm  e S são denominados coeficientes dos harm6nicos esféricos. 

O potencial está escrito em coordenadas esféricas num 

sistema girante (X', Y', Z'); portanto, para determinar a força (acele 

ração) que atua no satélite, é conveniente calcular o gradiente em co 

ordenadas esféricas e depois transformá-lo para o sistema X g , Y g  Zg  

também fixo na Terra (Figura 2.2). Em seguida, a aceleração é transfor 

inada para o sistema inercial , pois, o que interessa aqui é estudar o mo 

vimento de um satélite em sua órbita no espaço, isto é, em relação a 

um sistema inercial. As transformações mencionadas podem ser feitas por 

etapas conforme mostra a Figura 2.2. 



n 

r i  

ÂÇ 

Fig. 2.2 - Sistemas de coordenadas para o cgiculo 
da aceleração gravitacional 

Efetuando uma rotação em torno do eixo Z g  de x e uma em 

torno de Y', de (-ip), obtgrn-se: 

= R1 (4)Rzg(X)rg = T r  g 
(2.6) 

A rotação do sistema X, Y, 7 inercial para X g  Y 	
z 
	simplesmente: 

rg = Rz (8)r . 	 (2.7) 

Assim, substituindo a Expressão 2.7 na Expressão 2.6, obtem-se: 

= T. R7 (0)r 	 (2.8) 

Definindo G = T R7 (e), pode-se escrever: 

r = G  r , 	 (2.9) 

onde r  = (X Y 7), r  = (x' v 7') e T e R7 (o) são dados por: 



fl 

co 	cosx 	costp senx 	senp 

T = -senx 	cosx 	O 	 (2.10) 

	

-senp cosx 	-sernp senx 	costp 

	

cose 	sene 	O 

Rz(0) = 	-seno 	cose 	O 	 (2.11) 

O 	O 

e o ângulo e 1 o tempo sideral de Greenwich. 

O gradiente do potencial U em coordenadas esfiricas : 

aU/ar 

= YY IU = 	 ( 1/r cos)(aU/a) 	, 	 (2.12) 

VZ IU 	(l/r)(aU/a) 

ou ainda: 

-1 

- 

	

= -- 	O --E 	- 	msecp Pnm(_Cnmsenmx+SnmcosmÀ) 

	

r 	r ri=2ni=O 	r 
a 	 cosip 	mnmc0smÀ+nm5enm 

(2.13) 

Os P, que aparecem nesta expressão são completamente 
normalizados, e as relações secipcos4i senmx e cosmx são cal 
culadas por relações recursivas que não envolvem cálculos de fatoriais 
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(Kuga et alii, 1983). Onna Expressão 2.l3corneçaa partir de 2Porque 1 = 

S1M = , c oo  1 e s00= o, conforme pode ser visto pela Expressão 2.6. 
Os elementos da matriz T podem ser calculados pelas relações: 

cosp = Rir 

sen* = Zg/r 

	

cosx = Xg1R 	 (2.14) 

senx = Y 9/R 

R 	= ( x + 

Como o movimento do satélite no espaço não depende (gra 

vitacionalmente) da rotação da Terra, então 

= G T F1 

	

, 	 (2.15) 

logo a aceleração gravitacional inercial toma a forma: 

x 

1 	=Giz 	. 	 (2.16) 

ri 

2.2 - FORÇA DE ARRASTO ATM0SFRICO 

Quando um satélite se move através da aniosfera 	experi 
menta, com esta, uma força de atrito denominada força de arrasto 	at 
mosférico. Tal força é em sentido oposto ao da velocidade relativa sa 

télite-atmosfera, depende do quadrado dessa velocidade, da densidade 

da atmosfera no ponto e da razão área/massa. A expressão da força (es 
pecTfica) de arrasto (NASA, 1977) é: 



F  = - -_ CD -;. p VR VR 
	

(2.17) 

onde C0  é o coeficiente de arrasto, Sim é a razão área de referência/ 

massa do satélite, p é a densidade do meio, e V é a velocidade do sa 

télite em relação 1 atmosfera. 5 e 0D  dependem da atitude do satélite, 

mas em casos de satélites com atitude controlada, mantêm-se quase cons 

tantes e, para efeitos práticos, podem ser considerados constantes. A 

densidade atmosférica p é função da altura e da temperatura exbsfêrica 

que,por sua vez,depende do fluxo solar e do Tndice geomagnêtico, ambos 

da época. 

A velocidade relativa V 
R 
 é dada por: 

1 	+ (OY 

	

Y_UJTX 
	

(2.18) 

z 

logo a aceleração devida ao arrasto fica na forma: 

X+WTY 

= 	CD 	p VR 	(UTX 
	

(2.19) 

e WT  é a velocidade de rotação da atmosfera, considerada igual à 	da 

Terra. 

2.3 - FORÇA DE PRESSÃO DE RADIAÇÃO DIRETA E INDIRETA 

A força de pressão de radiação tem efeito significativo 

sobre a órbita de satélites do tipo balão, isto é, de grande razão área 

massa, e para satélites acima de 1000 km, chega a superar a força de 

arrasto atmosférico. A radiação refletida pela Terra também exerce for 
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ça sobre o satélite e pode atingir de 20 a 40% do valor da pressão de 

radiação direta. A força (aceleração) de pressão de radiação é (NASA, 

1977): 

FPR = - v c
R 	, 	 (2.20) 

onde v é o fator de eclTpse que vale 1 quando o satélite está ilumina 

do e zero quando o satélite está na sombra da Terra; CR  é um fator que 

depende da reflectividade do satélite; Sim é a razão &rea de referência 

sobre a massa do satélite; p é a pressão de radiação na superfície da 

Terra e r é o versor na direção do Sol. O fator de ecl3pse é calcula 

do conforme a posição do satélite em relação Terra e ao plano termi 

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

Fig. 2.3 - Regi&s de luz e sombra. 

Pela Figura 2.3 as seguintes relações são válidas: 

h = r . rS 

1' 
O = (r2_h2)/2 

(2.21) 



- 13 - 

Se h 	O , v = 1 

(2.22) 

Se h < O 

e 

í O 	R , m= 1 (luz) 

O c R , v = O (sombra) 

R = raio da Terra (esférica). 

Na Figura 2.3 não se considerou a penumbra devida à 	di 

mensão da fonte luminosa (Sol), porque o seu efeito 	totalmente negli 

genciãvel . A constante P 5  que aparece na Expressão 2.20 & uma densida 

de volumëtrica de energia na superfTcie terrestre, pois: 

P  = 	 ( 2.23) 

onde 1 	a radiação incidente por metro quadrado de ãrea e por segundo, 

à distância de uma unidade astron6niica, ou seja, na superficie da Ter 

ra, cujo valor : 

1 = 1,33 x io (Joules/s)/m 2 
	

(2.24) 

e c 	a velocidade da luz. 

A radiação refletida pela Terra (albedo) obviamente 	de 

pende das propriedades refletoras da superficie terrestre, sendo 	por 

tanto maior nos p61os e menor no equador. O coeficiente de albedo é es 

crito em função da latitude p  na forma: 

a() = a 0  + a 2  sen2Tp , 	 (2.25) 
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sendo a 0  = 0,219 e a2 = 0,410 (Lautman, 1977). A força de albedo é con 
siderada na direção radial Terra-satélite, urna vez que s6 se considera 
a radiação difusa e negligência a especular. A Expressão 2.25 è valida 

s6 para a região (1) de incidência (Figura 2.4), enquanto para as 	re 
gies (II) e (III), que podem ser consideradas neutras porque 	nestas 
regiões a incidncia da luz é praticamente rasante, a = 0. Assim, intro 
duzindo um fator de albedo r, a Expressão 2.25 fica: 

a = ri(a 0  + a 2  sen 2 * ). 

o ângulo de 100  para a região neutra da Figura 2.4 foi escolhido arbi 
trariarnente. 

O fator r & calculado conforme se segue. 

Se h 	0, então v = 1 e 

OcR', n=l 

D a R , 

onde W = r cos5 °  

Se h < 0, então p = O e 

{ 

D<R, 

LDaR, v=l. 

Assim, a anãlise do albedo para as ttis regiões resulta 

no seguinte diagrama (Figura 2.5). 
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Fig. 2.4 - Regiões com diferentes reflexões e regiões 
neutras (II, III). 

Fig. 2.5 - Diagrama de luz direta e refletida. 

A expressão final da aceleração fica: 
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x 	 X/ 

1 = v 	P5 	-V5/r5 	+ n [ao  +a2[kf Vir 	.(2.28) 

z 	 7/ 

2.4 - FORÇA DE ATRAÇÃO DO SOL E DA LUA 

A perturbação gravitacional de um terceiro corpo, no ca 
so o Sol ou a Lua, pode ser estudada através do problema reduzido dos 
trs corpos, onde um deles tem massa desprezTvel em relação aos outros 

dois. O potencial perturbador assim deduzido (Kovalevski, 1963) : 

R.1  =GM.1 	
-- 	1 

Ir-r 1  i  1 

(2.29) 

onde P1. e r. são, respectivamente, massa e distancia do corpo perturba 

dor. A força especTfica sobre o satélite, causada pelo potencial da Ex 
pressão 2.29 & dada pelo gradiente de R 1 , ou seja: 

= vR i = -GMj[ Lr-ri3 + 
	

(2.30) 

ou de maneira desenvolvida, 

(X - XVA ,  + X/r 

= -GM1 	(Y_V)/A3 + 
	 (2.31) 

(z - Z)/ 3+  

onde: 

=Ir-ri  i=[(X_Xi) 2 +(VVi) 2 +( 7 _ 7 i) 2 Y2, 	 (2.32) 

e r é o raio vetor do satélite, 
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As coordenadas X., Y 1 , Z. do Sol e da Lua podem ser 	re 
calculadas em intervalos de até 112 a 1 dia, sem grande perda de preci 

são (ver Seção 3.4). 

2.5 - FORÇAS DE MARES DEVIDAS Á LUA E AO SOL 

As forças gravitacionais do Sol e da Lua atuam na 	maté 
ria da Terra, resultando numa deformação do tipo protuberincia de sua 

forma (superfTcie) na direção do corpo perturbador (Sol ou Lua). Essa 
redistribuição de massa causa um potencial gravitacional adicional (di 

refente do potencial natural da Terra) que perturba o espaço exterior 

ã Terra. A força deduzida desse potencial g  chamada força de mareafe 

ta o movimento de um corpo qualquer no espaço (Figura 2.6). 

M1 ( r 1 ,t 1  ,x) 

Fig. 2.6 - Perturbação de maré. 

O potencial gravitacional gerado pelo corpo M i num ponto 
P(r, p, x)da superfTcie da Terra & dado por: 

	

GM.1 	GM 1 	R n u l  = 	= 	
i ] 	

P(cosqi) . 	 (2.33) 

	

A 	r i  n=2  



n 

ii. produz urna redistribuição interna de matéria, resultante da deforma 

cão causada na Terra, e esta deformação depende da matéria que está sen 

do submetida à atração. Como a Terra tem propriedades quase elisticas, 

a deformação demora um certo tempo para ocorrer, de tal forma que, em 

virtude da rotação da Terra, o bojo da deformação fica sempre um pouco 

adiantado em longitude em relação ao ponto considerado na superfície da 

Terra. O pequeno ângulo de avanço em longitude não ser considerado 

aqui. O potencial gerado R1 na superfTcie é escrito na forma: 

= k  U i 	 (2.34) 

onde os k são coeficientes de proporcionalidade (elasticidade) de grau 

n. A rigor, os k variam para cada ponto da superfície, ruas na prtica 

eles são considerados com valores constantes. O potencial R i  para um 

ponto externo à superfície da Terra é proporcional à razão (R/r) 1 ,de 

tal forma que na superfície essa razão seja 1. Assim, tornando o termo 

principal para o potencial, que é n = 2, tem-se: 

= k2L2U. = 	 P2 (cos). 
r 	• 	r 3 	rJ 

(2.35) 

Substituindo o polin6mio de Legendre, P 2 (u) = 3u 2 /2- 1/2 na Expressão 

2.35 e levando em conta que no ponto externo que está sendo perturbado 

r é paralelo a R, então: 

	

R. 	1 	
GM. 	s 

-k2 	_[3(.fj2_1]. 

	

1 	2 	r 	r 3  
(2.36) 

O gradiente da Expressão 2.36 dá a força (específica) devida às marés 

que atua num satélite, a qual é da forma: 
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( 

EX+ FXJ 
3 	GMI Í R { 

= 	 EY+FY.1, 	 (2.37) 
2 	r 	rj 	( zJ 	1 	 [EZ+FZ. li 

onde D = 	= r.r./rr, E = 1- SD', F = 2Or/r i e X, Y e Z 	 são 
as coordenadas do corpo perturbador (Sol ou Lua). Os coeficientes de 
maré (k n ),conhecidos como ntimeros de Love, são funçães de ponto, mas 
aqui são considerados constantes, conforme valores medidos pelo Beacon 
Explorer C e GEOS-] e GEOS-2 (NASA, 1977), ou seja: 

0,245 ± 0,005 	0,31 ± 0,01 
	

(2.38) 

2.6 - OUTRAS FORÇAS 

Basicamente, as forças mais importantes que atuam num sa 

têlite baixo (h < 1000 km) são a força devida ao campo gravitacional 

terrestre e o arrasto atmosférico, e para satélites altos (h>10000km), 
a força gravitacional (terrestre e lunissolar) e a pressão de radiação. 

As forças de maré podem dar efeito mensurável para satélites baixos, 

onde a razão Rir é pr6xirna de 1. Para satélites acima de 1000 km a pres 
são de radiação supera o arrasto atmosférico. Nos satélites baixos ,uma 
outra força poderia ainda ser considerada, &a força de ascensão ("lift") 
que tende a erguer o satélite no plano da õrbita. No entanto, esta Gi 
tinia é de baixa magnitude e pode na maioria dos casos ser negligencia 
da. Existe ainda a força de arrasto elétrico, também de fraca intensi 
dade, que só é considerada em casos muito excepcionais. 



CAPITULO 3 

ILUSTRAÇÃO NUMÊRICA DOS EFEITOS PERTURBADORES 

Este capitulo destina-se a ilustrar de maneira qualitati 

va a influência dos diversos tipos de forças que atuam sobre um satéli 

te artificial terrestre. A análise qualitativa é efetuada por meio 	de 

testes numéricos em computador e leva em •conta aspectos de 	otimização 

do tempo de processamento e precisão de algoritmos. 

Para tanto, considera-se uma órbita inicial de 	referên 

cia caracterizada pelos seguintes elementos: 

a 	- semi-eixo maior = 6.978.160 m, 

e 	- excentricidade = 0,01, 

- inclinação = 23 ° , 

- ascensão reta do nó ascendente = 1000, 	 (3.1) 

w 	- argumento do perigeu = 100 0 ,  

M 	- anomalia média = 0 0 ,  

NI - data juliana inicial = 2445547,5 

19 de agosto de 1983 a O horas TU. 

Estes elementos orbitais correspondem a um satélite exem 

plo, a uma altitude de aproximadamente 600 km daTerrae com inclinação 

de 230  em relação ao Equador terrestre. 

A influência das diversas forças perturbadoras é ilustra 

da plotando gráficos dos elementos keplerianos e elementos keplerianos 

perturbados para um mesmo periodo anomaiTstico, a partir da órbita mi 

cial de referência. Os elementos keplerianos são calculados por meio do 

equacionamento do problema dos dois corpos (solução analTtica). Os ele 

mentos keplerianosperturbados são obtidos a partir da integração numê 

rica da equação: 

- 21 - 
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+ 
-*  
r 	pr 	

-* 
= --+a 

r3 
	 (3.2) 

sendo i~r o vetor posição, 	a constante gravitacional e 	a aceleração 
perturbadora. A primeira parcela (-pi/r) corresponde à aceleração de 
Kepler devido ao corpo central Terra (problema dos dois corpos), e a 

segunda ( a P  ) corresponde às ace1eraçes perturbadoras que queiram ser 

incluTdas como, por exemplo, arrasto atmosférico e atração lunissolar, 

dentre outros. Assim, a integração numérica da Equação 3.2 fornece 	a 

solução para a Srbita perturbada pela aceleração t. A Equação 3.2 	é 
integrada pela rotina ODE (Shampine and Gordon, 1975) que usa o método 

multipassos preditor-corretor de Adam-Bashfort-Moulton. A precisão re 

lativa e absoluta utilizada € de iü para cada componente da equação 
diferencial a ser integrada. 

3.1 - ANALISE DA FORÇA DEVIDA AO GEOPOTENCIAL 

A aceleração gravitacional devida ao geopotencial é uma 

componente que exige um cálculo bastante preciso, porém com rapidez de 

processamento compativel para fins de integração numérica de 6rbita. 

Neste trabalho, usa-se o modelo GEM10 (Lerch et alii, 1979) dos coefi 

cientes dos harm6nicos esféricos para expressar a forma irregular da 

distribuição de massa da Terra, que perturba ôrbitas de satélites arti 

ficiais. A aceleração do geopotencial é então calculada de maneira re 
cursiva e usa pol in6mios de Legendre completamente normalizados que tor 

nam o cálculo rápido e bastante preciso. A descrição do método e as ro 

tinas utilizadas são as do trabalho de Kuga et alii (1983), que contém 

análises e comentários detalhados tanta das rotinas quanto do procedi 

mento de cálculo. A Figura 3.1 foi obtida integrando: 

± ~ 

r = - 

3 
- + a

Z  + a  
r 

onde a e a são as componentes das acelerações devidas aos coeficien 

tes zonais e tesserais, respectivamente, que representam as perturbações 
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do geopotencial em relação à órbita kepleriana. A Figura 3.1 (a-f) mos 

tra os elementos keplerianos juntamente com os elementos keplerianos 

perturbados, para um perTodo anornalTstico da órbita de referência (De 

finições 3.1), onde se consideram os coeficientes dos harmônicos zonais 

e tesserais até a ordem e grau 13. Naturalmente, destacam-se somente 

perturbações de curto periodo. 
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Fig. 3.1 - Órbita de referência (curva cheia) e órbita pertur 
bada pelo geopotencial (curva pontilhada) para 6011 
km de altitude: a) semi-eixo maior; b) excentrici 
dade; c) inclinação; d) ascensão do no ascendenteT 
e) argumento do perigeu; f) anomalia média. 
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Fig. 3.1 - continuação 
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Fig. 3.1 - conclusão 
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3.2 - ANÁLISE DA FORÇA DE ARRASTO ATMOSFRICO 

Conforme exposto no Capitulo 2, a aceleração de arrasto 

atmosférico é dada por: 

= - 	P CD i VR v 
	

(3.4) 

A densidade atmosférica p é uma das variáveis mais impor 

tantes que determinam a magnitude do arrasto atmosférico. No presente 

trabalho, a densidade p será avaliada pelo modelo de Jacchia (1971) que 

é atualmente um dos modelos mais aceitos e recomendados. O modelo pode 

ser usado para altitudes em 110 a 2000 km, suficiente para o propósito 

do trabalho, uma vez que, em altitudes superiores a 2000 km, o efeito 

da atmosfera pode ser desprezado, e altitudes inferiores a 110 km não 

são caracteristicas de satélites artificiais terrestres. Basicamente a 

densidade tem variações significativas com a altitude, com os fluxos 

solares da data e em menor grau com o ¶ndice de atividade geomagnética 

5. 
O indice 5 & o  parãmetro menos influente, permanecendo numa faixa 

de variação 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 período anomalistico, 

nas altitudes de 300, 600 e 900 km, e para fluxos solares de baixa, iii 
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dia e alta magnitude, mantendo-se o Tndice K constante com o valor re 

presentativo médio 3o . As seguintes definições são utilizadas: 

ES = fluxo solar 10.7 cm, em 10_22  watts.s/m2; 

FSM = fluxo solar médio 10.7 cm na mesma unidade; 

IK 	= Tndice de atividade geomagntica. 
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Fig. 3.2 - Densidade atmosférica a 300 km de altitude para: 
a) ES = 70, FSM =70, Kp = 30; b) ES = 160, FSM= 
= 160, K = 30; c) ES = 280, FSM = 280, Kp = 30. 
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Fig. 3.3 - Densidade atmosférica a 600 km de altitude. 
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Fig. 3.4 - Densidade atmosférica a 900 km de altitude. 

A Figura 3.2 mostra a densidade atmosférica a 300 km de 

altitude, calculada a cada minuto ao longo de uma órbita kepleriana pa 

rã fluxos solares de baixa, média e alta intensidade, respectivamente. 

A Figura 3.3 mostra a densidade a 600 km de altitude pa 

rã 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 diminuição da 

altitude. Em todas as figuras, a densidade foi avaliada a cada minuto. 

De acordo com essas figuras parece bastante razoâvel o cálculo a cada 

minuto da densidade para fins de precisão na propagação numérica de õr 

bita, mantendo-a constante dentro deste intervalo. Em propagação numá 

rica da órbita, procura-se minimizar o namero de chamadas da rotina que 

calcula a densidade, pois os cálculos são extensos e dispendem valioso 

tempo de processamento. 

Justifica-se o cálculo da densidade a cada minuto, pois 

para satélites a baixa altitude (até 1000 km), onde o efeito atmosféri 

co é maior, o satélite nesse intervalo descreve um arco de cerca de 

3,60 (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 precisão admissivel, o cálculo da densidade 



n 

pode até ser efetuado em intervalos mais extensos e espaçados como, por 

exemplo, em satélites mais altos (> 1000 km de altitude) onde o efeito 

do arrasto atmosférico começa a tornar-se secunürio em relação às ou 

tras perturbações existentes. 

A Figura 3.5 (a e b) mostra a influência perturbadora do 

arrasto atmosférico em relação 1 &rbita kepleriana. A 6rbita inicial é 

a árbita de referência (Definições 3.1), onde o semi-eixo maior foi al 

terado para 6.678.160 m, ou seja, 300 km de altitude. Adicionalmente, 

consideraram-se fluxos solares altos (ES = 280, FSM = 280, K = 30) pa 

rã acentuar a influência da densidade atmosférica na órbita. A 6rbita 

foi obtida integrando com passo de 1 min e precisão relativa e absolu 

ta de 10 9  a equação: 

-* 	+ 

	

pr 	-* 
r = - - + aD 

r 3  

onde aD  é avaliado pela Equação 3,4. O satélite considerado tem ainda 

os parãmetros CD = 2,0 e Sim = 1 m 2 /kg (área sobre massa). 

Na Figura 3.5a, que mostra o semi-eixo maior kepleriano 

consntate e o semi-eixo maior perturbado, nota-se no fim do periodo 

anomalistico uma diminuição do semi-eixo maior em cerca de 50 km, real 

çando o efeito do arrasto atmosférico em condições de intensa ativida 

de solar e baixa altitude, além de razoãvel relação reaimassa (1 m 2 i 

/kg). A Figura 3.5b mostra a excentricidade das 6rbitas keplerianas e 

perturbada. Como era de esperar, a excentricidade afetada pelo arrasto 

atmosférico tem a tendência de circularizarh  a 6rbita, deminuindo de 

valor. 

As perturbações devidas ao arrasto atmosférico nos outros 

elementos que completam a definição da Srbita (1- inclinação, - ascen 

são do nodo, w- argumento do perigeu e M- anomalia média) não são dis 

cutidas aqui porque seus efeitos significativos s6 aparecem em longos 

periodos. 
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Fig. 3.5 - órbita de referncia (curva cheia) e 6rbita pertur 
bada pelo arrasto atmosfirico (curva pontilhada) a 
300 km de altitude e intenso fluxo solar: a) semi 
- eixo maior; b) excentricidade. 

3.3 - ANÁLISE DA PRESSÃO DE RADIAÇÃO 

A aceleração da pressão de radiação leva em conta tanto 

a radiação direta como a refletida (albedo) e ã calculada pela Equação 

2.28. Os fatores de sombra, v e r, estão subentendidos na rotina ACPRD 

que faz o calculo da aceleração devida i pressão de radiação. A posi 
ção do Sol & calculada e atualizada tem variação desprezfvel para efei 

to de cicu10 da pressão de radiação (veja detalhes na Seção 3.4). 
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A Figura 3.6 (de a até e) ilustra o comportamento dos ele 

mentos keplerianos quando perturbados pela pressão de radiação direta 

e indireta a 2000 km de altitude, coeficiente de refletividade CR= 1,3 

e Sim = 1 m'/kg. Distingue-se nitidamente em alguns elementos orbitais 

a entrada e a saTda da sombra, na qual o satélite não sofre perturba -

ções. 
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Fig. 3.6 - conclusão 
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3.4 - ANÁLISE DA FORÇA DE ATRAÇÃO LUNISSOLAR 

A aceleração devida a força de atração do Sol e da 	Lua 
calculada basicamente pela Equação 2.31, ou nominalmente: 

} 

(x - 	+ xQ/rS  - 

= - GM® 	(y-y® )1A 3 9  + y9/r 

ï 	 (zz ® )/ A 3  + z/r 3  

(x - xD)IAD + XD/YD 

- GMD 	YD'AD + 
	

(3.5) 

(z- ZD)/AD + z 0/r 

onde: 

Ao  = [(x-x® ) 2  + (yy) 2  + (z_l) 22  

AD = [(x-x 0 ) 2  + (y- YD)  2 + (zz0 ) 22  

e (x,y,z), (x. y0 , z9 ), (xD. -'0  zD) são as posições inerciais do sa 
tljte, do Sol, e da Lua, respectivamente. 

Um dos problemas computacionais ê o cã1cu10 da 	posição 

geocêntrica inercial do Sol e da Lua. Neste trabalho, as posições são 

calculadas pelas rotinas SOL e LUA, extraTdas do relat6rio de Medeiros 

e Kuga (1980). 

Para evitar gastos desnecessários de tempo de 	processa 

mento, essas rotinas calculam as posições lunissolares em 	intervalos 

de uma hora, i.e., as rotinas SOL e LUA são chamadas apenas a cada ho 

ra. Essas atualizações são mais que suficientes, uma vez que as efemi 
rides lunissolares têm variação lenta no tempo (1 perTodo solar 	365 
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dias e 1 perTodo lunar 	28 dias), e diversos trabalhos consideram es 

sas efemãrides constantes por 112 a 1 dia. Para efeito de .ilustraço, 

a Figura 3.7 mostra a ascensão reta e a declinação do Sol, e a Figura 

3.8 mostra a ascensão reta eadec1inação da Lua, ambas para o intervalo 

de - 100 mm. 
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Fig. 3.7 - Coordenadas do Sol em 19 agosto de 1983: a) as 
censo reta; b) declinação. 	 - 
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Fig. 3.9 - conclusão 
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3.5 - FORÇA DEVIDO Ás MARES 

Uma vez que a perturbação resultante das marés sobre um 

satélite artificial terrestre é de menor magnitude que as outras jã ci 

tadas, seu cálculo preciso torna-se desnecessário e oneroso em compu 

tador. Assim, calcula-se o potencial perturbador devido às marés consi 

derando o termo mais significativo, i.e., o numero de love k 2 , confor 

me a Equação 2.37. A equação nominal para marés lunissolares fica: 
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í 
X 	 Ex+Fx 

CM 	si e 
yk2___! [-- 
	EQY+FQYØ 2 	r 3 1r 

Z Jmarés 	 L Ez + F0 z9  

E D  x + FDxD 5
1  

+ 
2  k  r 

! r_ 
r 	

$ 

j EDY + FDYD 
[j 

EDZ + F D  z  D 

+ 

, (3.6) 

onde: 

Di 
= 	F =1S./rr 1  

E 1  = 1 - 5D2 1  

F i  = 2Dr/r 

rJ = 	: yj : z.i inerciais 

sendo que o Tndice i indica o corpo perturbador (Sol ou Lua), R o raio 

equatorial da Terra e rT = [x : y : z] as coordenadas inerciais do sa 

tãlite. Da mesma forma que no cãiculo das perturbações lunissolares,as 

efemérides lunissolares são calculadas a cada hora e mantidas constan 

tes dentro desse intervalo. £ interessante notar que as marés influem 

mais ou menos significativamente, dependendo da posição relativa entre 

o Sol e a Lua como, por exemplo, nas conjunções lunissolares. Assim, 

mostram-se grficos que ilustram as perturbações de marís em quatro si 

tuações em termos de posição 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 mares lunissolares em 

quatro épocas: 

- Figura 3.10: minguante, 

- Figura 3.11: nova, 

- Figura 3.12: crescente, 

- Figura 3.13: cheia. 
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Fig. 3.ID - rbita de referência (curva cheia) e órbita per 
turbada pelas marés lunissolares (curva pontT 
lhada) para 300 km de altitude, na Lua minguai 
te (19 de agosto, 1983): a) semi-eixo maior; bi 
excentricidade; o) inclinação; d) ascensão donó 
ascendente; e) argumento do peri geu. 	(continua) 
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Fig. 3.10 - conclusão 
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Fig. 3.11 - rbita de referncia (curva cheia) e 6rbita per 
turbada pelas maris lunissolares (curva 	pontT 
lhada) para 300 km de altitude, na lua nova 
de agosto, 1983): a) semi-eixo maior; b) excen 
tricidade; c) inclinação; d) ascensão do no as-
cendente; e) argumento do perigeu. 

(continua) 



138 (Y+99930). 10 - a 
l i 	 ii 	1 	II 

- 41 - 

Fig. 3.11 - conclusão 
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Fig. 3.12 - órbita de referência (curva cheia) e órbita per 
turbada pelas mares lunissolares (curva ponti1h 
da) para 300 km de altitude, na lua crescente (IS 
de agosto, 1983): a) semi-eixo maior;b)excentri 
cidade; c) inclinação; d) ascensão dono ascenden 
te; e) argumento do perigeu. 

(continua) 
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Fig. 3.12 - conclusão 
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agosto, 1983): a) semi-eixo maior; b)excentrici 
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(continua) 
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Fig. 3.13 - conclusão 
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3.6 - COMENTÁRIOS 

Em todos os grficos que ilustram as perturbações 	devi 

das a cada força (Seção 3.1 a 3.5), elas foram calculadas para o inter 

valo de um per-lodo anomalistico. Estes gráficos foram colocados a ti-tu 

lo de ilustração, uma vez que no intervalo de um perTodo anomalTstico 

pouco se pode visualizar além das perturbações de curto perTodo. Para 

comparações de longo perTodo, onde se deseja estudar variações secula 

res e de longo per -lodo, necessitam-se de integrações numiricas demora 

das, o que não i o objetivo primordial deste trabalho. 
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Uma comparação qualitativa com os métodos analiticos e 

semi-analTticos mostra que os métodos numéricos devem ser utilizados 

em situações que requeiram precisão local, sem grandes preocupações com 

gasto de tempo de máquina. Essas conclusões são naturalmente devidas 

às vantagens e desvantagens da utilização dos métodos numéricos. As 

principais vantagens são a alta precisão nos resultados, flexibilidade 

para inclusão de perturbações das mais variadas naturezas, obtenção da 

influência devida a cada termo de aceleração que pode ser considerada 

e avaliada, e comparações e validações de teorias analTticase semi-ana 

liticas permitindo, por exemplo, estudar os termos de acoplamento, os 

coeficientes ressonantes, etc. Como desvantagem maior está o fato de 

ser necessário cálculos de passos intermediários para se chegar ao re 

sultado final, ou grosseiramente falando, para por exemplo propagar a 

órbita por um certo perTodo, á necessário integrar a órbita do instan 

te inicial até um instante t1, tornar o resultado do instante t 1  e inte 

grá-lo até o instante t 2 , e assim sucessivamente até completar um pe 

rTodo. Portanto, conclui-se logicamente que o erro a cada passo de in 

tegração tende a aumentar o erro global acumulado, o que é caracterTs 

tico dos integradores numéricos (Rao, 1984). Uma vez que o passo de in 

tegração não pode ser grande, pois se corre o risco de não alcançar a 

precisão desejada, os cálculos intermediários gastam bastante tempo de 

processamento da máquina, principalmente quando são requeridas modelos 

do geopotencial de alta ordem (p.ex. GEM10 de Lerch et alii (1979) con 

sidera até ordem e grau 30), cálculos de densidade atmosférica e, além 

disso, as integrações cobrem longos perTodos de tempo. 

A Tabela 3.1 mostra o tempo de processamento no Burroughs 

6800 para integrar cada tipo de perturbação com o simulador apresenta 

do neste trabalho, para o intervalo de um per —lodo anonialTstico da érbi 

ta especificada nas Definições 3.1. O integrador usado é o preditor 

-corretor de passo miltiplo, baseado nas f&rmulas de Adams (Shampine 

et alii, 1975). A precisão considerada foi de io 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, DEFINIÇÕES 3.1, NO 

COMPUTADOR BURROUGHS 6800 

PERTURBAÇAO TEMPO 	DE OSERVAÇÕES PROCESSAMENTO 

2 corpos 8,2 seg 

2 corpos + zonais + 
47 7 seg 

até ordem e grau 
+ tesserais 15 

2 corpos 	+ 	arrasto 
efemérides solare 

atmosférico 
54,2 seg atualizadas a ca- 

da hora de érbita 

2 corpos 	+ 	pressão 
11,8 	seg 

de radiação 

efemérides lunis- 
2 corpos 	+ 	atração 

10,1 	seg 
solares atual iza- 

lunissolar das a cada hora de 
órbita 

2 corpos + marés lu 
9,6 seg 

nissolares 

2 corpos + zonais + zonaisetesserais 
+ tesserais + arras até ordem e 	grau 
to atmosférico 10 e efemérideslu 
+ pressão de radia- 1 min 26 seg nissolares atuali 
ção + atração lunis zadas a cada hori 
solar + marés lunis de õrbita 
solares 	 - 

integração de 29,5 
2 corpos 16 min 56 seg 

dias de érbita 

integração de 29,5 
2 corpos 42 min 34 seg dias deorbita com 

precisão 10_lo 
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Na Tabela 3.1 também foi inclufdo um exemplo de integra 

ço numérica para o problema dos dois corpos (força agente de maior mag 

nitude) para um periodo de quase 1 mês, com passo de amostragem de 30 

seg. Os tempos de processamento variam em função da maior ou menor pre 

cisão exigida na integração. Para precisão de io e 10_lo,  os tempos 

de processamento foram de 16 min 56 seg e 42 min 34 seg, respectivamen 

te. As Figuras 3.14 e 3.15 mostram os elementos keplerianos osculado 

res, obtidos pela integração numérica, confrontados com a solução anã 

lTtica para ambas as precisões. Para a precisão de 10 ° , os erros de 

integração para quase um mês de órbita podem ser considerados desprezi 

veis, conforme mostra a Tabela 3.2. 

Zol- 

9.75 
o 

9.50 
1- 

2.23 
	 '1 

o- 
9.00 

E 
Laj 
Li Ç 75 

O 	130 	230 	1O0 	0O 	300 	500 
	100 

TEM?O EM U0RA5 

Fig. 3.14 - Órbita de referência (curva cheia) e Srbita inte 
grada numericamente para o problema dos dois coF 
pos (curva pontilhada) para 700 horas (29,5 dias) 
com iü -  de precisão na integração: a) semi-eixo 
maior; b) excentricidade; c) inclinação; d) as 
censão do no ascendente; e) argumento do perigeu. 

(continua) 
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Figura 3.14 - continuação 
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Fig. 3.14 — conclusão 
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Fig. 3.15 - continuação 

w 25 
C) 

nn 
o 

U 5 

TEMPO EM HORAS 

Lo 

ci 

CD 

O 
e 
7 

-J 

7 

li c) 

UU 	20G 300 400 	500 	'So 	700 
TEMflO EM HORAS 

(-o 
o 
e 

O 

o 
o 
o 
z 

(1) 
e 

7 

4 
O 	130 	230 	300 400 500 	500 	700 

TEM'Ü EM HORAS 

cl) 

(contínua) 



- 52 - 

Fig. 3.15 - conclusão 
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TABELA 3.2 

ERROS NA INTEGRAÇÃO NUMÉRICA DO PROBLEMA DOS DOIS 

CORPOS PARA UM PERrODO DE 29 DIAS DE ORBITA 

ERRO NOS ELEMENTOS 
PRECISÃO 

a e j(0) 
r2( ° ) 4°) 

10 -9  85 cm 1O_8 4 	. 	19 1 	. 	10-7  8 	1O_6 

lo_lo 2 cm 2 	. 	io 2 	. 	io 7,5 	. 	10 2,5 	. 	
10-7 



CAPITULO 4 

DESCRIÇÃO DE USO DAS ROTINAS 

4.1 - PROGRAMA PRINCIPAL 

O programa principal deve ser montado pelo usuário, sen 

do basicamente da seguinte forma: 

FILE 10 (KIND= DISK, FILETYPE= 7, TITLE= "(ORBAT)GEM1O') 

FILE 69 (KIND=DISK, FILETYPE=7, TITLE= "(ORBAT)FLUXOS') 

COMMON/ELMORB/X(6) 

COMMON/DADINT/DT ,TTI 

CALL LEDORB 

T = 0. 

TOUT = DT 

10 	CONTINUE 

CALL ORBSIM (T, TOUT, X) 

TOUT = TOUT + DT 

IF (T. LT. TTI) GO TO lO 

END 

4.1.1 - OBSERVAÇÕES 

O arquivo "(ORBAT)GEMlO" fornece os coeficientes dos 	harmóni 

cos esféricos do modelo GEM10 e, se necessário, será lido 	in 

ternamente. 

O arquivo "(ORBAT)FLUXOS" será lido internamente se necessário. 

O cálculo de órbita que inclui a perturbação do arrasto atmos 
férico somente deve ser feito para datas compreendidas 	entre 

19 de janeiro de 1980 a 19 de dezembro de 1984, una vez que o 

arquivo II (ORBAT)FLUXOS" contêm dados somente para este perTodo. 
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O arquivo está sendo ampliado para abranger perTodos maiores, 

porém, ainda não está operacional fora daquele perTodo. 

Os "COMMON", ELMORB e DADINT, trazem informações para a 	inte 

gração de 6rbita, e seus componentes não devem ser utilizados 

ou modificados para outra função, sob pena de alterar o progra 

ma. 

O programa principal necessita somente das rotinas LEDORB (Se 

ção 4.2) e ORBSIM (Seção 4.3), que por sua vez chamarão outras 

sub-rotinas que não necessitam ser de conhecimento do usuário. 

A Seção 4.4 contém um mapeamento das sub-rotinas utilizadas. 

Os comandos de impressão ou plotagem ficam a cargo do usuário. 

4.2 - SUB-ROTINA LEDORB 

4.2.1 - UTILIZAÇÃO 

CALL LEDORB 

4.2.2 - PROPÓSITO 

A sub-rotina LEDORB lê dados necessários para a integra 

ção de õrbita, inicializa o programa e emite um pequeno relatório dos 

dados lidos. 

4.2.3 - ENTRADA DE DADOS E EXEMPLOS 

A sub-rotina pede dados na seguinte sequência: 

a) Data inicial: 

• ano : formato F10.0, 

• mês : formato F10.0, 

• dia : formato F10.0, 
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• hora: formato F10.0, 

• mm.: formato F1O.0, 

• seg.: formato F10.0. 

b) Elementos da ôrbita: 

• parâmetros de controle: formato II: 

- se o parâmetro = 0, entrar com o vetor de estado inercial 

osculador da data inicial em m e mis  na seguinte sequência: 

X : formato 

Y : formato 

Z : formato 

VX: formato 

VY: formato 

VZ: formato 

F10.0 

F10.0 

F10.0 

F10.0 

F1O.0 

F10.0 

(m), 

(m), 

(m), 

(mis), 

(mis), 

(mis). 

- se o parâmetro = 1, entrar com os elementos keplerianos os 

culadores em m e graus na seguinte sequência: 

a: formato F10.0 (m), 

• e: formato F10.0, 

• i: formato F10.0 (graus), 

• ?: formato F10.0 (graus), 

• w: formato F10.0 (graus), 

• ti: formato F1O.0 (graus). 

c) Data final: 

• ano : formato F10.0, 

• mes : formato F10.0, 
• dia : formato F10.0, 

• hora: formato F10.0, 

• mm.: formato F10.0, 

• seg.: formato F10.0. 
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Parâmetro de integração: 

. passo de integração: formato F10.0 (seg.), 

• precisão na integração: formato F14.0. 

Ordem e grau dos coeficientes harmônicos do geopotencial 

• zonal: formato 12 (00 a 30 e 	01), 

• tesseral: formato 12 (00 a 30 e 	01). 

- Se zonal = 00, não serão calculadas as perturbações 	devi 

das aos coeficientes zonais, e se tesseral = DO, as pertur 

bações devidas aos coeficientes tesserais não serão consi 

derados. Se ambos são DO, sõ será considerado o 	problema 

dos dois corpos. O nümero 01 não é permitido para 	nenhum 
dos dois casos. 

Arrasto atmosférico: 

• parâmetro de controle: formato 11. 

- Se o parâmetro = O, não calcula arrasto atmosférico. 

- Se o parâmetro = 1, calcula o arrasto atmosférico e serão 

necessírios os seguintes dados: 

• relação área/massa: formato F10.0 (M2 /kg), 

• coeficiente de arrasto atmosférico: formato F10.0. 

Dados de fluxo solar e atividades geomagnéticas: 

• parâmetro de controle: formato II. 

- Se o parâmetro = 0, estes dados são lidos automatica 
mento do arquivo "FLUXOS" (ver Seção 4.1.1). 

- Se o parâmetro = 1, estes dados devem ser fornecidos 

pelo usuírio, conforme se segue. 
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DefiniçiJo dos dados 

. parâmetro de controle: formato Il. 

- Se o parâmetro = O, os dados são diariamente va 

riâveis e devem ser fornecidos na seguinte se 

quência, para cada dia do perTodo de integração: 

• fluxo solar F10.7: formato F10.0, 

• fluxo solar médio 10.7: formato F10.0. 

• Tndice de atividade geomagnitica 	planetâria: 

formato F1D.O 

Um nómero máximo de dados para até 7 dias é per 

mitido pelo programa. 

- Se o parâmetro = 1, os dados são constantes para 

todo o perTodo de integração e devem ser forneci 

dos na seguinte sequência: 

fluxo solar F10.7: formato F1D.O, 

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

indice de atividade geoniagnitica 	planetâria: 

formato FIO.O. 

Pressão de radiação: 

• parâmetro de controle: formato II. 

- Se o parâmetro = O, não calcula pressão de radiação. 

- Se o parâmetro = 1, calcula pressão de radiação e 	serão 

necessrios os seguintes dados: 

• relação ãrea/massa: formato F10.0 (M2  /kg), 
• coeficiente de pressão de radiação: formato F10.0. 

Atração lunissolar: 

• parâmetro de controle: formato Ii. 

- Se o parâmetro = O, não calcula a atração lunissolar. 
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- Se o parâmetro = 1, calcula a atração lunissolar. 

i) Mars lunissolares: 

. parâmetro de controle: formato Il. 

- Se o parâmetro = O, não calcula mari. 

- Se o parâmetro = 1, calcula marg. 

A Figura 4,1 mostra um mapeamento da sequência em que en 

tram os dados bem como as opções existentes no programa. Quando o pro 

grama ê acionado via terminal, ele pede interativamente os dados 	ao 

usuário. No entanto pode-se criar um arquivo em disco, seguindo a 	se 

quncia de entrada de dados descrita. Neste caso deverá ser especifica 

do o arquivo de leitura 5 no programa principal: 

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

Um pequeno relatório dos dados lidos será emitido e pode 

rã ser usado para verificar a correta leitura dos dados. Este relatô 

rio poderá ser impresso no terminal ou na impressora, dependendo da es 

pecificação do arquivo: 

FILE 7(KIND=REMOTE) - satda no terminal, 

FILE 7(KIND= PRINTER) -* saTda na impressora. 

Seguem-se exemplos de arquivos de dados lido, com as men 

sagens que apareceriam na tela do terminal caso essa mesma sequência 

de dados fosse digitado pelo usuário, bem como o respectivo relatório 

emitido. 
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data inicial 

ano, mas, dia, 
hora, min., seg., 

3 
elementos orbitais 

opções,, 

1 	 o 
elementos keplerianos 	vetor de estado 

a, e, i, o, u, P1 	x, y, z, 

3 
data final 

ano, mes, dia, 
hora, mm., seg. 

3 
parãmetros de integração 

passo ,precisão 

dados para cilculo gppotencial 

zonal HZ , tesseral NT 

4 
calcula arrasto atmosfãrico? 

opções 

O (não) 	 1 (sim) 

dados de fluxo solar 

opções 

O (fornecidos 	1 (fornecidos 
pelo arquivo 	pelo usuário) 
"FLUXOS) 	 3 

dados constantes? 

opções 

	

O (não) 	1 (sim) 

	

fornecer 	fornecer 

	

fluxo solar, fluxo 	fluxo solar, fluxo 

	

solar medio, ativi 	solar medio,ativi 

	

dade geomagnãtica, 	dade geomagnetica. 

	

para cada dia 	do 

	

perTodo total 	de 
integração  

4 
calcula pressão de radiação? 

opçoe 5 

O (não) 	 1 (sim) 

A/m C R  

calcula atração lunissolar? 

O (não) 	

Opções 

1 (sim) 

3 
calcula marõ lunissolar? 

Opções 

o (não) 	 1 (sim) 

Fig. 4.1 — Mapeamento da sequência de entrada 
dos dados e opç6es do programa. 
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Exemplo 

Entrada dos elementos orbitais na forma de vetor de esta 

do; cálculo do geopotencial sem termos zonais nem tesserais (problema 

dos dois corpos); pressão de radiação com ãrea/massa = 1 M2 
 /kg e coefi 

ciente de pressão de radiação = 1; e atração lunissolar. 

ARQUIVO DE DADOS 

1983. 

 

ANO 
4. MES 

22. 
0. HORA 

3. MIN. 
O. SEG. 
o ENTRADA Em VETOR CL ESTADO 
4992476.8 X 
3132260.9 Y 
336T0O.7 
4736.6963 VX 
—6655.9414 VY 
1175.9324 V7 

1933. ANO 
4. MES 
25. JIA 

0. HORA 

0. MIN. 
0. SEu.\ 
60. PASSÓ 	DE 	INTEfRACAØ 
0.000000001 PRECISAO NA 	ÍNTEGRACAO 

00 MÁXIMO COFE. 	ZONAL 
30 fIAXTMC 	COEi. 	TESSERAL 

O NAD CALCULA 	AR1STÜ ATMDSFERICO 
1 CALCULA PRESSAJ DE RADIÂCAC 

1. l,REA/MÂSSA 

1. COEFICIENTE DE PRESSAC DE RADIACAD 

O CALCULA 	ATRACÂO LUNISSOLAR 

1 MAO CALCULA MAE LUNISSOLAR 
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MENSAGENS NO TERMINAL 

1IUTIAL DATE (ir 

VEM (F1Q.0)= 
MOJMTHCFLQ. o» 
)AY CF1Q.3)= 
HUUR CF10.0)= 
,IN. (F10.0)= 
SEC. (FiO.)» 

UR8IrAL ELEMENS 

tE VES WUFE 1 flU 
IV NU WRIÍE O (IX) 
[MPUT P4 IÇEPLERIfl ELEtIENrS ? 

IMPUT 1H SIATE VECTOR FDRM 

X 1P4 M (FlO.0) 	= 
V 1H ti (F1O.3) 	= 
1 tU ti (F10.0) 	= 
VX IN MIS (F1O.0) = 
VI tU MIS (110.0) 
Vi 1H MIS CFIO.0) = 

FINAL )ATE ur 

YEAR (F1O.0) 
40NTH(F10.0)= 
DAY (FlO.0)= 
HOU.R (FiO.0)= 
MIN. (F10.0)t 
SEC. (F13.3)= 

ZNTEGRÂTION PARA9ETERS 

STEP IS SEC. (FIO-O) 	 = 
INTEGRATÍCN ACCURACY 	(F14.C) 	 = 
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EOPOTENTIAL CAL1ILAT1ON DATA 

MAXTMUM ORDER AND DEGREE CF THE SERIES 
ZONAL (IR T3 4Z & TLSSERAL 1W TI NT 
NZ.NT GREATN THAW 0 & EQUAL JiR LESS TRAN 30 
ANO STRTCTLY DIFFERENT FRCM 1 
TV NZ=O ZD.4AL AC:EL. 	NOT C0'JSIDERED 
TV NI=? TESSERAL ACCEL. NOT COMSIDERED 
IF NZ=NT=O.XEPLERIAN ORBIT 

•MZ CI?) = 
MT (12) = 

JTHER PERTLIRBATI)NS TO 9E CONSIDEREO 
FOR POSITIVE ANSWE.WRITE 1(11) 
FOR NEGATIVE ANSWER.WRLTE 0(11) 

ENAK 	)NLY FOI SATELLITES ELDW 2000 KM. 
DRAG ES TAXEN lUTO ACCOUNT 

ATMOSPHERIC flAG ? 	(II) 

RADIATEON PRESSUE 	? 	(II) 
AIEA/HASS EM 	**fçG  CF10.0 	= 
REVLECTIVITY CQEFVICIENT (F10.0)= 

LUNAR-SOLAR ATRACTEON ? (Ti) 

LUNAR-SOLAR TIDÂL EFFECTS?.(11) 
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RELATÓRIO EMITIDO 

[14111*1 DATE DE CALCULATIUN 
VEAR = 1983. 
MDI4TH= 4. 
DAY = 22. 
MOUR = 0. 
MIM. = 3. 
SEC. = 0.30000 
JULIA'4 )ATE 	 = 2445446.50000 
5W. TIRE DE GREENWlCH = 209.4899021 DEGREES 

flBITAL ELEMENTS 
SEMLKAJÍJR AXIS 
ECCENTRICITT 	= 
INCLINATION 	= 
L0NG.ASCEND.4DDE= 
PERIGEE ARGUM. = 
MEAN ANOMALY 	= 

8864683.714 METERS 
0.2069 400 
34.25900 DEGREES 

131.67000 D!GREES 
66.90000 DEGREES 

6.52673 DEGREES 

X 	= 4992476.800 li 
Y 	= -3132260.900 M 
1 	= 3867003.100 !l 
VX = 4136.66300 M/S 
VY = -6555.941400 MIS 
V7 = 1178.932400 MIS 

ANUMALISTIC PERIDO = 	138.437533 MIN. 

FINAL DATE DE CALCULÂTION z. 
TEAR = 1983. 
IIONTH= 4. 
DAT = 2). 
HOUR = 0. 
MIM. = 0. 
SEL. = 3.30303 
JULIAN DATE 	 = 2445449.50000 
SI!). TIME 0V CREENWICH = 212.445442 DEGREES 



INTEGRATION DATA 
STENSIZE 	= 	60.00000 SEI. 
TOTAL TIME = 	259200.0000 SEC- 

A. CCURACY 	= 1.000E09 

GEOPOTENrIAL DATA t 
ZONAL SERIES UP 10 	C 
TESSEUL SERIES UP TO 	O 

PERÍIJRBATION EFFECTS TU SE CONSIDEREO 
AD1ATI0N PRESStJRE 

LIJNP'StJLAR TEDAL EFFECTS 

ÂREA/t4A5S = 3.03000 M**2/KG 
CR 	= 1.030 (REFLECTIVLTY 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; c5lculo do arrasto atmosférico -com rea/massa = 

= 1 M2  /kg, coeficiente de arrasto = 2, e dados de fluxos fornecidos pe 

lo usuário para cada dia; e ciculo de marés lunissolares. 
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ARQUIVO DE DADOS 

1933. ANO 
4. MES 
22. DIA 
O. HORA 

O. MIN. 
 SEI;. 

1 ENTRADA EM ELEM. 	KEPLERIANOS 
8864689. SEM.NEIXC 
0.20594 EXCENTRICIDADE 
34.259 INCLINACAC 
137.57 LONG. 	DO NO 	ASCENDENTE 
66.9 ARGUMtNTC DC PERIGEU 
6.5257 A!JDMALIA 	MEU 
1983. 4N0 

 MES 
25. 
3. HOR* 
O. MIN. 
O. SEO. 
50. PASSO 	DE 	TNTEGRACÂC 
0.000500301 PRECISÃO NA 	INTEGRACAO 
DS MX!MO 00FF. 	TONAL 
34 MAXIfIO CUEF. 	TESSERAL 
1 CALCULA 	ARRASTO ATMCSFERICÜ 
1. A.EÃ/MASS4 
a. COEFICIENTE 	DE 	ARRASTO ATMOSFERTCO 
1 FLUXOS FURECIDDS PELO USUARIO 
O FLUXOS 	VARIANDO 	CIA 	A 	DIA 
100. FLUXO 	SOLAR 	- PRIMEIRO 	DIA 
100. FLUXO SOLAR 	4FO10 	- PRIMEIRO 	DIA 
10. ATIVIDADE 	Pt.ANT. 	- 	PRKEIRO 	CIA 
90. FLUXO SOLAR 	- SEGUNDO DIA 
100. FLUXO 	SOLAR NE- DTO - SEGUNDO DIA 
12. ATIVIDADE PLANET. 	- SEGUNDO 	DIA 

95. FLUXO 	SOLAR 	- TERCEIRO 	DIA 
99. FLUXO SOLAR 	EDIC - TERCEIRO 	DIA 
12. ATIVIDADE PLANET. 	- TERCEIRO 	DIA 
tio. FLUXO SOLAR 	- CUÂRTP DIA 
98. FLUXO SOLAR 	MEDIU - CUARTU DIA 
10. ATIVIDADE 	?LANET. 	- 	QUARTD 	DIA 
3 NAU CALCULA P°ESSAC DE 	ADIC4D 

O NAU CALCULA ATRACÂO LUNTSSCLAR 
1 CALCULA 	MARE 	LUISSflLAR 
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MENSAGENS NO TERMINAL 

INITIAL DATE UT 

TEAR 1F10.0)= 
MONTHCFIO.0)= 
DAT (F19.3)= 
HOUR (F1O.3)= 
MIN. (F1O.0)r 
SEC. (FtO.Q)= 

ORBITAL ELEHENÍS 

tE VES WRLTE 1 (Ei) 
IF NO WRITE O (Il) 
INPUE IN KEPLERIAN ELEMENTS 7 

SE$IMAJIH AXIS EM METERS 	(FiO.0)= 
ECCENFRICITT 	 CF10.0)= 
PICLINATIDI 1W DEGREES 	CFiO.0)= 
LONG. QE ASC. NO)E 1W DEGREE5(F10.0)= 
?ERTGEE AH&. IN DEGREES 	tF1C.0)= 
MEAN ANOIALY IN )EGREES 	CF10.0)= 

FINAL DATE iJT 

TEAR (F10.0)= 
!4ONT}4ZF10.3)= 
DAT (FZ(;.0)= 
IDUR (FiO.0)= 
'11W. (FtO.0)= 
SEC. (FIO.0)= 

1NTERATLDM ?ARAIETERS 

SIEP 1W SEC. (F10.0) 
L'JTEGRATIQN ACCLRACY 	(F14.0) 
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GEOPOrENTIAI CALCULATION DATA 

MAXIMUI ORDER AND DEGREE DF PiE SERIES 
ZONAL UP T0 NZ & TESSERAL (IR TO NT 
NZ.NT GfiEÂTER THAN O & EOUAL OR LESS UlAN 30 
AMO STUCTLY DIFFERENT FROM 1 
Ir NZ=3 ZONAL ACCEL. 	NOT CONSIDEREO 
IF NT=O IESSERAL ACCEL. 1401 CONSIDEREO 
Ir N=NT=D,tÇEPLEtAN ORRIT 

NZ (12) = 
NT (12) = 

UTHER PERTURBATIONS TU SE CONSIDERED 
FOR POSITIVE ANSWER.WRTTE 1(11) 
FOR NEAÍIVE ANSWE.WRiTE 0(11) 

REMARIÇ 	OMLY FOR SATELLITES BELQW 2000 KM 
DIAG IS TAXEN 11410 A.CCOLJNT 

ATMOSPKERTC DRAG 7 	(11) 
AREA/ÍIASS 114 Mtt2/KG (F1C.0) 
flAG C]EFFLCIENT (F10.0) 	= 

DATA DF SOLAR FLUX ANO GEQMAGNETIC AcrIvrrv 
FOR ATMOSPIIERIC DENSITY CALCULÂTION 

OPTION O - DATA ARE SUPPLTEO AUTUMÀTICALLY 
T4R0UGH THE FLUXOS FILE RAMGING 
EROM 311D1180 10 10131134 

UPTION 1 - DATA ARE SIJPPLIEO 3Y USER 

tiRITE FIE )PTtON (tE) 

EU lES WRITE 1 (11) 
1V MD WRTE O (II) 

ARE DATA C)MSTANTS F)R Ali DAIS COVEREO 
31 lHE RU ? 

REMARX 	MAXIMUM NUMBER 0V DAIS ALLOWARLE 
10 DENS(TY CAICULATION = 
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ETE& DATA REI.ATLVE TU 42211983 

SOLAR FLUX (F1O.0) = 
MEAN SOLAR FLUX [F10.0) = 
PLANETARY GE)MAGMETIC ACTIVIET INDEX (FL3.0) = 

ENER DATA RELATIVE TU 412311933 

SOLAR FLUX (F1O.0) = 
idEAN SOLAR FLUX (FIO.0) = 
?LANETARY GE)HAGMETTC ACTIVITY INDEX (FIC.0) = 

ENTER DATA RELATIVE ru 412411983 

SOLAR FLUX (fIG.0) = 
.NEAN S)LAR FLUX (F1O.0) = 
PLANETARY GEOMAGNETIC ACTIVITY INDEX (FIC.0) = 

ENTER DATA RELATIVE TU 4/2511983 

SOLAR FLUX (FlO.0) = 
IIEAN SULAR FLUX (F10.0) = 
PLANETARY GEONAGNETIC ACTIVITY INDEX (FIC.0) = 

RADIATION PRESSIBE 	'7 	(Ii) 

LUNAR-SOLAR ATRACTIUN ? (II) 

LUNAR—SOLAR TIDA— EFFECTSflII) 
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RELATÔRIO EMITIDO 

INITIAL DATE DE CALCULATIUN 
TEAR = 1983. 
MOMTFI= L 
DAT  
HOUR 	0. 
MIN. = 3. 
SEC. = 0e00000 
JULIAM )ATE 	 = 2445446.50000 
510. TIME 0V GREEN'flCH = 209.4399021 DEGREES 

)R3ITAL 	ELEME415 
SEMIMAJDR 	ÁXIS = 5864689.000 METERS 
ECCENTRICITT 	= 0.2069400 
LN:LIMAT[DN 	= 34.25903 DEGREES 
LONG.ASCEND.NODE= 137.67003 DEGREES 
PERIGEE 	ARGUI4. 	= 66.90000 DEGREES 
MEAN 	ANOMALT 	= 6.52610 DEGREES 

X = 	4992476.756 ti 
1' = 	—3132260.910 P4 
1 = 	3867003.737 P4 
YX = 	4736.596352 M/S 
VY = 	—6555.947471 M/S 
Vi = 	1178.932446 MIS 

ANDtIALISTIC FERIDO = 	133.437890 MIN. 

FINAL DATE DF CALCULATION 
TEAR = 1983. 
J4OMTH= 4. 
DAT = 25. 
PIQUE = 0. 
MIM. = 0. 
SEC. = 0.00000 
JUL..IAN DATE 	 = 2445449.50000 
510. TIME ÍY GREEN1ICH = 212.4468442 DEGREES 
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INTEGRATION DATA 
STEPSÍZE 	= 	60.00000 SEC. 
TOTAL TIME = 	259200.0000 SEC. 
ACCURACY 	1.000E-09 

SEOPOTENTIAL DATA 
ZONAL SERIES iiP ïu 	e 
TESSEI1AL SERIES 1W TO 	4 

PERTURBAT1ON EVF[CTS TO SE CONSIDERED 
ATMOSPIEUC )RAG 
LUNPSJLAR TIQAL EFFECTS 

AEA/MASS = 1.00000 M**21KG 
CD 	= 2.000 (ORAG COEFFICIENT) 

ATMÚSPIEU: DENSITY CGMPUTATI0N DATA 

*****k****W********** k*t*t*k**t*fr*** 

PLAMETARY 
SOLAR MEAN 	GEOMAGNETIC 

EPOCH 	FLUX 	SOLAR ACTIVITY 
FLUX 	INDEX 

4/22/1953 100 100 10.00 
4/2311963 90 100 12.00 
4/2411933 95 99 12.00 
4125/1983 110 98 10.00 
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Exemplo 3: 

Entrada dos elementos orbitais na forma de elementos ke 

plerianos; cálculo do geopotencial com termos zonais até 30e tesserais 

até 30; cálculo do arrasto atmosférico com área/massa = 1 m 2 /kg, coefi 

ciente de arrasto = 2, e dados de fluxos lido pelo programa do arqui 

vo FLUXOS (ver Seção 4.1.1); cálculo da pressão de radiação com área! 

/massa = 1 m 2 /kg e coeficiente de pressão de radiação = 1.; cálculo da 

atração lunissolar; e cálculo de marés lunissolares. 

ARQUIVO DE DADOS 

1953. A'IÜ 
4. Mrs 

az. DIA 
0. H'JRk 

 N M 	N . 
0. 
1 

SF6. 
ENTRADA 	EM EL$. 	KEPLERIANOS 

3864689. 

 
SEMI - FIXO 

0.20694 EXCENTRICIDADE 

34.259 INCLrNACAO 

131.61 LONG. 	00 NO 	ASCENDENTE 

66.9 ARGUMENTO DO PERICEU 

6.5267 A.]MAUA MEOTA 

1983. 
 ?1ES 

as. JIA 

3. HORA 

0. MIN. 

0. SF6. 

0. PASSO 	OU 	TNT[flRÂCAO 

0.000000001 PRECLSÂC NA 	INTEGRACAO 

30 MPXIMC 	CoCE. 	!JNAL 
33 MÂXIMO COEF. 	TESSERAL 

1 CALCULA 	ARRASTO 	ATNCSFEPICC 

1. AEA/MASSÂ 
COEE1CIF4TE 	DE 	ARRASTO ATMOSFERLCD 

O FLUXOS ECRNECTDOS PELO PROGRAMA 

1 CALCULA 	PRESSA] 	DE 	PACI4cAC 

1. ÁREA/MASSA 

1. COEFICIENTE 	DE 	PRESSAC DE RADIACAO 

1 CALCULA ATÂCAD LUNTSSOLAP 

1 CÀL!IJL4 	?'AiE 	LUNISSL-4R 
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MENSAGENS NO TERMINAL 

INITIAL DATE til 

TEAR (F10.0)= 
l3NTdCF10.3 )= 
DAY (F10.3)= 
FUJUR (V10.0)= 
MIN. (VI3.3)= 
SEC. CF1O.0) 

JRBITAL ELEMPêTS 

IF YES WR!TE 1 (TI) 

1V MO %4ITE O (11) 
14PUT IN ÇEPLE91AN ELEM[\YS ? : 

SE}IIMflCR AXIS IN ?'ET[RS 
ECCENTRICITY 
(NCLINÀTION IN flEGEES 
LUNG. 3V A5C. 1OiF IN D'G 
PERIGEE 496. !N OEG9NS 
t4EAN ANUNÂL? IN DEGREFTS 

- IN AL 3 4TE tJt 

YEAR (F1O.3)= 
MC NT FIO. O 
DAY 	(Fl3.3)= 
HQUR (F1O.0) 
MIN. (F1O.i)= 
SEC. (F1O.J)= 

INTFGRATION 

(rJ 

STE° 1W SEC.  
!"lTEGRATION ACCURACY 	(V14.2) 	 = 
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GEOPUTENTIAL CALCIJLvrTO'4 OATA 

MAXINUM ORDER AND DEGREE 0V lHE SERIES 
ZONAL (JP T] Mi k TESSERL ti 2  Ti NT 
N7'NT GREATER UlAN O & WUAL OR LCSS THAN 30 
ANO STRTCtLY DIFFFRENT FR)M 1 
tE Ni=o ZONAL ACCEL. 	NOT C1MDEREO 
[E NT=3 TESSERAL. ACCEL. NOT C]N519ERE) 
Ir UZ=NT=OP!(EPLERIAN QRR[T 

NU ílfl = 
4T (12) = 

3THEi ?ERrJOArI!jN5 P1 E C]NSOERE 
FOR POSITIVE ANSWER.WRITE 1(1!) 
FOR NEGATIVE ANSwE'RITE 0(11) 

EMARK 	CNLY FC. SATELL1TES VLGw 7000 104 
ORAS IS TÂ!EN INTO ÃCCOUNT 

ATMCSPHERIC DRAS 7 	(Ii) 
AREA/MASS IN M**/IÇG (FIC.C) 	= 
JRAG COEFFICIENT (13.0) 	= 

DATA DV SOLAR FLUX ANO GEDMAGMETLC ACTIVITY 
FOR AT!OSPPER1C OENSITY CALCULATIOM 

OPTION O - DATA ARE SUPPLIED %'JTOMATICALLY 
ÍHROUGH TH[ FLtJXAS FilF RÂNGING 
FROM ointieo Te 11/01194 

ÜPTIJN 1 - DATA ARE SIJF°LIEO Ry USE 

WRTTE TE JPTION (11) 

RAOIATIOW PRESSLJRE 	? 	(11) 
AREA/MASS IN t*/Ç5 (FiO.0) 
REELECÍ!VETY cOEFFICIENT (FIC.J)= 

LUNAR-SOLAM ATRACTION ? (TI) 

LUNAR-SOLAR TIDAL EFFECT5?(11) 
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RELATÓRIO EMITIDO 

INITIAL DATE JF CALCULAr1ON 
YEAR r  1983. 
MONTII 	4. 
CAY = 2?. 
HCtJR = O. 
IIN. r 	O. 

- 	fl 	flflfl. 
- 

JULIAN DATE 	 = ? 445466.5000C 
51°. 	TIME 0F REFNwfCH = 209.48990 9  1 J[V5 

ORBITAL ELE4ENTS 
SEMIM#JÍH 	AxrS = 	'3 8 645>89. 100 ETEs 
ECC[NrUC11Y 	= O.ZO6430 
INCLINATION 	= 	34.25903 DJGREES 
L9NG. ASCEND.flDE= 137.57C0J D'G'EES 
PERICEE ARG!JM. = 	.9Ü0D DEGREES 
MEAN ANOM4LY 	5.5'€ 7 3 OTGREFS 

X 	= 	499241'6.756 M 
y = 	3132250.91C M 
/ = 	3%7O)3.737 M 
VX 	4736.595352 MIS 
VY = 	6555.947471 M/S 
Vi = 	1113.932446 "/5 

ANOMALISTIC PEFTJD = 	139.637890M1%. 

FINAL iATr U 	CALCJLATIIN 
yEAR = 13. 
MDNTH= 4. 

JY 2 5 

HOUR = 0. 
MIN. = 	O. 
SECe = 
JULIAN DATE 	 = 44544).50000 
510. TIME CE GREENWICH = ?12.44õ462 OEGRES 

INTEGRATIO' DATA 
51EV-5ELE 	= 	b3.2CO0' iE. 
TOTAL TIME = 	?5??3D.CiDr çrc. 

ACCURACY 	= 1.003E'09 
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DPUTLkJTAt_ )TA 
i0ftL SERTES UR TO 
TÍSSERAL SERIES UP ¶0 3C 

Earu9T1 j'4 EFUECTS TU J 	jTnriI 

ÀTMCSPH[RIC DI'AG 

AD[AtIJN ?RESSkflC 
LUNISJIAP 4ÍRACTTON 
LUNI-SULA? rrn ¶FFECT5 

Â 4 EA/M4SS 	1.J)33 U**7,l(r', 

Ci) 	 = 	 (4G CuÇvfcvT 
1.03 NEUL.±TTVTTV CJEFF1CIYr) 

Exemplo 4: 

Entr 

plerianos; cílculo 

at& 30; cilculo do 

ciente de arrasto 

tantes para todo o 

ção com rea/massa 

cálculo da atração  

da dos elementos orbitais na forma de elementos ke 

do geopotencial com termos zonais atg 30e tesserais 

arrasto atmosfírico com ïrea/massa = 1 M2  /kg, coefi 
2 e dados de fluxos fornecidos pelo usu5rio e cons 

perTodo de integração; calculo da pressão de radia 
= 1 m 2 /kg e coeficiente de pressão de radiação = 1; 
lunissolar; e calculo da marã lunissolar. 
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ARQUIVO DE DADOS 

1933. AND 
4. MES 
22. HÁ 

 

0. MIN. 
D. SÇG. 
1 ENTRAPA 	Ef4  ELEM. 	KEPLERIANOS 
8864689. SEMI-EIXO 
0.20694 EXCEJTRICIJAOE 
34.259 INCLLNACAO 
137.67 LONG. 	DC NU 	ASCENDENTE 
66.9 AGU1ENTO 	Dfl 	PEÍUGEJJ 
6.5267 ANOMALIA YEDIA 
1983. ANO 

 LIES 
25. DTA 
O. HORA 
0. TMIIN. 

3. SEG. 
60. PASSO DE INTErRACü 
0.000000001 PRECISAO NA 	I'qTEGRACAO 

33 MAXIMO COEF. 	JONÂL 
30 MÁXIMO CCEF. 	TESSERAL 
1 CALCULA 	ARRASTO 	ATMOSFERICC 
1. ÁREA/MASSA 
a. COEFICIENTE DE 	ARRASTO ATMOSFERICB 

1 FLUXOS FORNECIJOS PELO USUÁRIO 
1 FLUXOS CONSTANTES PAPA * 	INTEGRÂCAO 
100. FLUXO SOLAR 
100. FLUXO 	SOLAR MEDIC 
10. ATIYIDA!E PLÁNET. 
1 CALCULA PRESSÃO DE PADIÂC*O 
1. A°EA/"ASSÀ 
1. t')EFLClFNTE 	D'E 	PRUSSAO 	O: 	RDIACA0 
1 CALCULA ATSUCAO IJJNTSSCLÀR 
1 CALCULA 	MARF 	LUNISSILAR 
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MENSAGENS NO TERMINAL 

INITIAL DATE til 

TEAR (FtO.3)r 
MON TFI( E lO. O 
DAT {F10.0)= 
HOUP (F13.3)= 
MiM. (F13.0)= 
EC. (FIO.)) 

]RRITPL ELE74E'lTS 

Ir TES WRITE 1 (Ii) 
IF NO 4RLrE O (El) 
INFUI P4 NEPLERTÂN ILEMENTS ? 

SEHIMAJCR AXIS IN 4ETE9S 	CFIO.0)= 
ECCENTRICITY 	 (FlO.C)= 
INCLINATION IN DECRETES 	(FIC.C)= 
LONG. DE ASC. MUDE 1W DEGREESCFIO.0)= 
PERTGEE ARG. EM DEGREES 	(FlO.O )= 
MEAN ANCMALY EM DEGREES 	(EIC.0)= 

FINAL DATE Ul 

TEAR (FlO.3)= 
43NTH(F1O.) )= 
DA? (F1C.0) 
HOUP (F10.3) 
MIN. (E1O.0)= 
SEC. (FtO.O )= 

INTEGAt JO'4 PARflMEIERS 

51EV E") 	SEC. (Vi).)) 	 = 
INTEGRATICN ACCtJtACY 	(F14.C) 	 = 

EOPOTENTI4L CÂL)ULATLON DATA 

MAXIMUM ORDER AND DEGRE[ GF T'E srTEs 
ZONAL UP TU N7 & TESSERAL ti" E) NT 
NZ,NT GREATER ÍHAN C 	ECUAL O I_ES5 INAN 3C 
ANO STUCTLY DIFFERENT NUM 1 
IF NL=3 ZUNAL ACCEL. 	NUI C9'45IDEREfl 
Ir NT=O TESSERAL ACCEL. NOT CONSIDEREI) 
Ir NZNTOpKEPLEIM! URREI 

NZ (12) = 
NT (12) = 



n 

JTHER P[Rt'WlEtATIJ'JS E] 9E c5f'qn 
FOR POS I TIVE ANSn.RIT[ 1(11) 
FOR NLJATTVE ANSkN. WPITE 0(11) 

REMMtK 	CJLY FOR STELLITES 7EtÜW ?003 KM 
!3RAG IS TAKEI tNTU CCÍ)UNT 

ATMOSP1ER!C ORAG ? 	(11) 
AREA/MASS P4 M*?/I(G (FIO.0) 
URAG currvIcrENT  

DATA OU SOLAR FLUX ANO GLOMAGNETIC ACTIVITY 
FOR ATP!OSFHERIC DENSIEY CALCULATION 

QPTIJM O - DATA ARE StJPPLIFO AJTOMAT[CALLY 
THRUUGH THE FLUXOS VELE RANGING 
flOM Di/)I/BO TU 10/01/56 

OPTiON E - DATA ARE SUPPLIEÜ RY USE? 

sRITE lHE JPTION (11) 

[E YES WRITE 1 (II) 
1V NU WRITF O (11) 

ARE DATA CONSTANTS FOR LL DM5 COV2ED 
3Y TKE RUI ? 

SOLAR FLUX (Vt0.3) = 
MEAN SIAR FLUX (F1O.0) = 
PLANETARY GEJMAGPtãETEC ACTIVITY HYEX (F1O.0) = 

RADIATION PRESSIJRE 	? 	(Xl) 
AREA/MASS Di Mtc*?IKG (F10.3) 	= 
REFLECTTVIEY COEFFICIENT (VtC.3)= 

LUNAR - SOLAR AT4:r1i 	? (Ii) 

LUNAR - SOLAR TIDA! EFFECT57(11) 
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RELATÓRIO EMITIDO 

INITIAL DATE DF CALCULATTUN 
YEAR = 19'33. 
HONTFI= 	4. 
DAY = 22. 
HOUR = D. 
MIN. = 0. 
SEC. = 0.00003 
JULIA4 )ATE 	 = ?445446.50000 
510. 	TIME OU GREENWICH = ? 09.4599021 DFCRES 

ORBITAL ELEMENTS 
SEMIMAJOR ÂXIS = 
ECCENTRICITY 	= 
ENCLINATÍON 	= 
LONG. ASCENO.NOOE 
PERJGEE ARGUM. = 
MEAN A'13YALY 	= 

5664689.000 METERS 
0.2069 400 
34.25903 DEGQEs 

137.61000 DEGRE!S 
66.90000 DFGREES 
6.52673 DEGEES 

X 	= 4992476.156 li 
= -3132260.910 M 

7 	= 3367J33.737 M 
VX = 4736.696352 M/S 
VY = -6355.947471 M/S 
Vi = 1116. 93?446 MIS 

?N0PA1IST1C PERIGO = 	133.437390 MIN. 

FINAL DATE DE CALCULAT1Ü 
YEAR = 1983. 
MONTH= 4. 
DAY = 25. 
HDLJR = 	O. 
MIN. = 3. 
SEC. = 0.00000 
JULEAN )ATE 	 = ?445449.50000 
510. TPE CF GREENWTCH = 212.446844? DEGREES 

v.JTESRATID JATA 
Sf[PSUE 	= 	60.00000 SEC. 
TOTAL TIME = 	259230.0030 SUO. 
ACCURACY 	= I.000E09 



GEDPDTENTIÂL CATA 
ZONAL SEflES U P3 	30 
TESSEPAL SERIES 1W TU .30 

'ERTU34TEfl1 EFFE:rs TO 3E CONSIO,ERtr] 
AFMOSPHERIC DRAÇ 
RAOIATICN PRESSURE 
LtJN!HSiLA 	8TACTION 
LUNPSJLAR T1r41 EFFECTS 

4REA/MASS z 	1.00033 M*fr21KÇ, 
= 	a.oüü ()RA' cGrrxc1ENT) 

CR 	 1.CC (IEFLECTTVTFY COEFFICIENT) 

ÃTMCSPHERIC DENSITY CLWPUTÀFL1'ã 
DATA (CO.4SÍANTS FOR P115 RUN) 

SOLAR FLUX 	 = 100 
EAN SOLAR riux 	 = 100 
LAETAPY GE)MAGt4ETIC ACTIVITY INDEX = 10.00 



4.2.4 - OBSERVAÇÃO 

Os seguintes "COMNON" são utilizados internamente 	pela 
sub-rotina LEDORB: 

COMMON/ELMORB/X(6), EL(6) 

COMMON/DATSIM/DIJu, TI, TSG, OJI, PCSOL, TCSOL, TCDEN 

COMMON/PARINT/RR(6), AR(6), IFLAG, DTI 

COMMON/DADINT/DT, TTI, EPS 

COMMON/IFLAGP/IDRAG, IPRAD, ISLUA, IMARE 

COMMON/DAOGEO/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, P102, RAD, DEG. 

O usu5rio não necessita saber o conteüdo dos "COMMON" 

basta que ele não use "COMMON" com r5tulos de igual nome para evitar 

confusões no programa. 

4.3 - SUB-ROTINA ORBSIM 

4.3.1 - UTILIZAÇÃO 

CALL ORBSIM (T, TE, X). 



n 

4.3.2 - PROPÔSITO 

A sub-rotina ORBSIM gerencia as chamadas das sub-rotinas 

de integração, de cálculo de perturbações e de cálculo de efemérides, 

bem como o monitoramento de possiveis mensagens ao usuário. Uma vez efe 

tuada a integração numérica, o vetor de estado integrado para o instan 

te, requerido pelo usuário, € composto e enviado ao programa principal 

via parâmetros. 

4.3.3 - PARÂMETROS 

Entradas: 

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

TE - Tempo final do passo de integração atual em segundos; 

X 	- Vetor de dimensão 6 com a posiça6 (x,y,z) e a velocidade 

do satélite no sistema inercial para o instante "T" , 

em m e mis. 

Saidas: 

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

a integração ocorrer sem problemas, T = TE; 

X 	- Vetor de dimensão 6 com a posição (x,y,z) e a velocidade 

(,9,2) do satélite no sistema inercial, em me mis,  ap6s a 

integração. Se a integração ocorrer sem problemas, X é o va 

lor do vetor integrado no instante TOUT. 

4.3.4 - OBSERVAÇÕES 

a) Vários "COMMON" são utilizados internamente pela sub-rotina 

ORBSIM, a saber: 



n 

COMMON/DATSIM/DIJLI, TI, TSG, DJI, PCSOL, TCSOL, TCDEN 

COMMON/IFLAGP/IDRAG, IPRAD, ISLUA, IMARE 

COMMON/POSSOL/XS(3), ASX, ASY, ASZ, APSX, APSY, APSZ 

COi'IMON/ANGSOL/SU (3) 

COMMON/POSLUA/XL(3), AU, AU, AU 

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 usuário não 	necessário o conhecimento dos componentes 

contidos nesses "COMMON", basta que ele não use "COMMON' 	com 

rótulos de igual nome. 

4.4 - MAPEAMENTO DAS SUB-ROTINAS IJTILI 

Esta seção mostra os subprogramas (sub-rotinas e•funçóes) 

contidos no programa, os quais podem ou não ser utilizados(Figura4.2). 



SUB-ROTINA CHAMA (FUNÇOES OU SUB-ROTINA CHAMADAS) 

LEDORB CONSTA 
Di 
TETAG 
ORB16 
ORB17 

ORBSIM SOL 
LUA 
ORB11 
ATMOSF FLUXOS POLIC 

ADEN AMBAR 
TLO CAL 
G RAV 

INTEG ODE DE DERIV 	ACEDRG 
ACEPRD 
ACESL 
ACEMR 
ACEGEO 	ACELON 

ACETES 
INTRP 
STEP 

Fig. 4.2 - Mapearnento dos subprogramas. 
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