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CAPITULO 1
INTRODUCAQ

1.0 OBJETIVOS E MOTIVACOES DESTE TRABALHO

O objetivo deste trabalho € estudar o comportamento orbital e as
manobras de corregdo de orbitas congeladas de satélites de sensoriamento remoto como,
por exemplo, o CBERS, baseado no que foi anteriormente estudado por Prado ™. O
China-Brazil Earth Resources Satellite (CBERS) é um satélite de sensoriamento remoto
que sera mantido em uma orbita polar congelada (aproximadamente 98° de inclinag3o),

garantindo assim uma cobertura total da Terra em latitude,
Satélites de sensoriamento remoto s#o satélites cujo objetivo é observar a

Terra continuamente de uma 6rbita tipicamente polar para estudar recursos terrestres tais

como caracteristicas geologicas, vegetagdo, etc.

1.1 ORBITA HELIO-SINCRONA. RECORRENTE E CONGELADA

Orbitas circulares de baixa altitude estdo sujeitas a perturbagdes devidas a
ndo esfericidade do potencial gravitacional terrestre, entre outras. A magnitude destas
perturbagdes depende dos valores iniciais de certos pardmetros orbitais, tais como semi-
eixo maior, excentricidade, inclinagdo, e argumento do perigeu, assim seus efeitos podem

ser minimizados através da escolha apropriada destes elementos orbitais.

Existe uma classe de Orbitas fundamental para as missGes de
sensoriamento temoto que ¢ chamada de hélio-sincrona. Estas orbitas giram
acompanhando o movimento anual do Sol e tém a vantagem das passagens do satélite

serem em horarios locais constantes. Desta forma, as condigSes de iluminagdo sdo as



mesmas em todas as passagens, e isto facilita a interpretagdo dos sinais e 2 montagem

das imagens finais.

O requisito de se manter as condigGes de iluminago constantes pode ser
traduzido pelo requisito de se manter o plano orbital do satélite girando com a mesma

velocidade angular com que o Sol se desloca (uma volta completa por ano).

O periodo de uma drbita varia com o semi-¢ixo do satélite. Uma oOrbita
que tem repetibilidade ¢ aquela cujo periodo faz o satélite passar sobre o mesmo ponto
da superficie terrestre ap6s algumas revolugdes (do satélite e da Terra). Uma orbita que
apresenta uma repetibilidade que garante uma cobertura completa da superficie terrestre

é uma oOrbita recorrente.

Para observagio da Terra seria conveniente escolher uma arbita com
excentricidade nula (Orbita circular), pois nio haveria mudangas na altitude de
observagio dos dados. Porém, devido as perturbagdes, uma excentricidade nula nunca
pode ser mantida e esta acaba se desviando do valor zero. Com isto a altitude do satélite
val variar com a anomalia verdadeira e, a partir dai, a precessdo do perigeu provoca
diferencas na altitude do satélite para um mesmo ponto na superficie da Terra. Uma
escolha adequada para o argumento do perigeu (90°) e para uma pequena excentricidade
(e/) pode manter o argumento do perigeu dentro de um estreito limite em torno da
condigdo escolhida, que normalmente é chamada de congelada. Congelando o perigeu, a
altitude do satélite se mantém fixa em funglio da latitude. Este é o conceito de orbita

congelada (“frozen orbit™),

Uma orbita hélio-sincrona, recorrente e congelada € particularmente
conveniente para aplicagOes terrestres e observagdes de sensoriamento remoto por varias
razdes:

¢0 satélite passa por cada latitude no mesmo tempo local e como consequéncia

apresenta as mesmas condi¢des de iluminagdo terrestre a cada passagem;,



ea maior parte da superficie terrestre pode ser mapeada por faixas continuas de
norte a sul em um periodo fixo com repetibilidade;

®0 dngulo médio de incidéncia do Sol no satélite se mantém dentro de limites
definidos, assegurando suprimento estivel de energia;

e0 satélite passa por cada latitude com aproximadamente a mesma altitude, a

despeito da pequena excentricidade.

1.2 HELIO-SINCRONISMO

Para obter a sincronizagio com o Sol é necessario que a variagdo da
tongitude do nodo ascendente seja igual a velocidade angular do Sol, que é de

aproximadamente 0,986 graus/dia (uma volta completa em 365,25 dias);

dQ
- 0,986 graus/dia. (1.1}

A precesséio do nodo ascendente, levando em conta apenas o coeficiente
]

zonal do geopotencial J; , € escrita como

daQ 3 R
o --1‘|EJ2 —p‘; cosi, (1.2)
onde,

Q) = longitude do nodo ascendente

{ = tempo
_ £
M=y

1=GM =3,986 012 x 10° km’/s*

a = semi-¢ixo mator



J>=0,001 082 63
R, =raio equatorial médio da Terra
P= 0(1 - ez) = semi-latus rectum

i = inclinagdo.

Existe uma relagio entre as variaveis semi-eixo maior, excentricidade e
inclinagdo que, uma vez satisfeita, gera uma orbita hélio-sincrona. Mesmo atendendo ao
requisito adicional de que a Orbita seja circular, para evitar que as variagdes de distincia
entre o satélite e o solo atrapalhem a analise dos dados, ainda resta uma familia de

oOrbitas que satisfaz as condigGes exigidas.

1.3 ORBITA RECORRENTE

Em varias aplicagdes de sensoriamento remoto € desejavel que o satélite
repita periodicamente o seu trago sobre a Terra. Para se conseguir isto, é preciso projetar
uma orbita cujo periodo esteja sincronizado com a rotagdo terrestre. As oOrbitas que
apresentam este tipo de sincronismo s3o normalmente chamadas de orbitas recorrentes.
Como o achatamento da Terra também provoca precessio dos nodos, deve-se levar em
consideragdo a altitude e a inclinagdo da Orbita de forma a obter-se Orbitas recorrentes

como serd explicado a seguir.

Suponha que um satélite cruze o Equador em uma dada longitude L e
apos m Orbitas com N revolugSes da Terra ele passe pela longitude L novamente.
Assim, a cada m Orbitas o satélite esta sempre cruzando o Equador na longitude L, a

despeito das perturbagdes.

Considerando-se uma o6rbita hélio-sincrona, o satélite esta cruzando o
Equador na longitude L sempre no mesmo horério e assim, o satélite repete este ciclo a

cada N dias. O nimero de dias (¥) é chamado de ciclo de repetigdo. Quando uma



combinagio de N e m € vilida a orbita tem um fator de recorréncia (Q), dado pela

relagdo %

m
0= L (1.3)

e como N coincide com ¢ nimero de dias, para a drbita hélio-sincrona, Q representa o

numero de orbitas que o satélite executa por dia.

Em fungio dos elementos orbitais temos &\

o-ta (1.4)
0-Q

L] L »
onde M ¢ o movimento médio do satélite, ® € o movimento secular do perigeu, ® é a

taxa de rotagdo terrestre e 2 é a precessdo do nodo.

1.4 TEQRIA DE ORBITAS CONGELADAS

Uma orbita congelada € aquela em que o valor do semi-¢ixo ¢ a taxa de
rotagdo dos apsides permanecem quase-constantes com o tempo, permitindo assim uma
altrtude quase-constante sobre qualquer ponto particular da superficie terrestre. Atinge-
se a Orbita congelada através da sele¢fio de certos valores para a excentricidade (e),
argumento do perigeu (©), semi-eixo maior (a) e inclinagfio (7), de tal forma que os
efeitos da perturbagdo causada pelos harménicos esféricos zonais impares sobre ¢ ¢ ©

sejam balanceados pelos efeitos causados pelos harmdnicos esféricos zonais pares.



No caso de missdes de sensoriamento remoto os valores de a (devido a
restrigdes dos equipamentos de captagdio de dados) e de i (devido & necessidade da

orbita ser hélio-sincrona) usualmente sio dados a priori.

Os valores de e e @ necessarios para congelar uma 6rbita com a e i dados
sdo determinados equilibrando-se os efeitos dos harménicos zonais (até J3 em uma

primeira aproximag&o) usando-se as equagdes I

de } 5
— = n—.@%(l—ez)sinicosm(zsinzi—1)+... (1.5}

do 3 Rf( 5 2J R sinml_[S )
b el in?i |- g e T .y
o nz{szz S J3p3m s 1]sin®i +
35 1 (16)
+e2(l———sin2icoszi) +..
1 J

As equagbes mostram que as variagGes de e ¢ © no tempo podem ser
igualadas a zero pela sele¢éio de valores apropriados de e e @ para certos valores de g e i,
resultando numa orbita congelada. Das condigdes para orbita hélio-sincrona tem-se que @
e i s3o fixos, ¢ desta forma, s6 quando @ = + 90° a equagdo (1.5) sera igual a zero. Da

equaco (1.6) obtem-se o valor e, (excentricidade congelada).

As oscilagdes de e e @ podem ser observadas através do grafico das
componentes do vetor excentricidade. O resultado é um circulo centrado na condigéo de

congelamento (figura 1.1). O periodo de oscilagdo (Tj..n) estd relacionado com a

variagio secular em o através de P

2n
Tpoeen = = , )

L]
L




L J
sendo © 2 taxa de variag#o secular do perigeu.

-4
esen o (x10 )

: t ' | eoosm(x104)

Fig. 1.1 - Oscilagio de e €  em torno do ponto congelado



CAPITULQO 2
SELECAOQ DA ORBITA DO CBERS

Neste capitulo a orbita do satélite CBERS sera definida em termos de
equagdes e serdo escolhidos os elementos orbitais que geram uma Orbita congelada. No
Capitulo 3 serd apresentado o software utilizado para o estudo dessas orbitas e no
Capitulo 4 serfio feitas simulagBes de propagagio de orbitas para observar-se a evolugio

dos elementos orbitais com o tempo e prever a frequéncia das manobras.

2.1 CRITERIOS PARA SELECAQ DA ORBITA

De acordo com os objetivos do satélite CBERS, a orbita a ser escolhida
5]

deve satisfazer as seguintes condigdes "

scobertura global, exceto em areas proximas aos polos;

equando o satélite passar pela mesma latitude para tirar fotografias, devem ser
providenciadas as mesmas condigdes de visdo ¢ iluminagdo ¢ a altitude solar deve
estar entre 20° ¢ 80°;

eobservagdes periodicas da mesma drea devem ser obtidas e o intervalo entre
encontros sucessivos deve ser o menor possivel;

ea resolucdo espacial da Terra deve ser menor do que 20 m usando cimara CCD
com foco de 520 mm;

eas variagdes na razio velocidade/altura do movimento do satélite devem ser as
menores possiveis;

evariaghes na altitude do satélite na mesma latitude devem ser as menores
possiveis, de forma que imagens da mesma area em tempos diferentes possam ter

praticamente a mesma escala,
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ecoberturas adjacentes em areas acima de 20°N ou abaixo de 20°S ndo devem
apresentar superposi¢do menor que 10%;

*0 intervalo de tempo entre tragos orbitais sucessivos, ou seja, passagens do
satélite pelo mesmo local, deve ser o menor possivel;

0 intervalo de tempo entre manobras orbitais deve ser o mais longo possivel.

2.2 SELECAO DA ORBITA NOMINAL

2.2.1 Orbita Hélio-Sincrona

Devido a perturbagio causada pelo achatamento terrestre, a longitude do
nodo ascendente da Orbita sofre uma variagdo secular. Levando-se em consideragio

apenas a a¢do dos termos J, e J; do potencial gravitacional, tem-se P! :

Q= —%Jz(%)zncosi{l—%Jz(%—]z(tt— 19cos’ i) +-§—§(%—)2(3~ 7 cos’ i)} @1

2

Os termos com a excentricidade (e) foram retirados da expresso, pois

um dos requisitos € que a orbita seja quase circular (e = 0),

Sendo 1, a velocidade angular média do movimento da Terra ao redor

do Sol em relago ao espago inercial:
n, = 0985612 28%dia.

A Orbita hélio-sincrona obedece a seguinte relagio:

Q=n,. (2.2)
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2.2.2 Orbita Recorrente

A velocidade angular do movimento terrestre em relagio a orbita é:

-0, (2.3)

onde @, é a taxa de rotagio terrestre em relagdo ao espago inercial. Assim, 0 tempo que

a Terra gasta para completar uma revolugio em relagdo a orbita do satélite €:

2n
T=——. (2.4)
®, -
T, é chamado de dia nodal. O dia nodal sera igual ao dia solar médio se 0= Ny
Definindo o periodo nodal da érbita como
2n
T =—"7, (2.5)
M+o

onde,

M = taxa de vanacgdo da anomalia média

« = taxa de variagdo do argumento do perigeu.

tem-se que ' ;
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o« . 3 (RY .
M+o=nl1-2J " (l»—4cos z)+

3 (RY
+1—6J§(—~i) (5—48cos®i +133cos*i) + (2.6)
a

=y R']4(3 36cos"i +49cos* i)
———J| =1 {3~ 36cos"i :
32"\ a

Se existirem dois nmimeros inteiros D e N de tal forma que:
NT =DT, (2.7

o contato com o mesmo ponto na superficie terrestre se repetira apos N revolugdes e D

dias nodais.

2.2.3 Orbita Congelada (perigeu congelado)

Fazendo-se;
e, = ecos®
- 238)
e, = esinw,
as equagdes diferenciais sio:
, =-K-e +C
i ’ (2.9)
e,=K-e,
onde,
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u } o R 2n+] "
= 9 —£ - p 0 Pl ’ .
C ( 9] EIJZHH( a ) (n+1)(2n+ 1) P2n+1( ) 2"?1(0081),

sendo J, os coeficientes dos harmdnicos zonais, e P"(x) os polindmios asssociados de

Legendre.
Uma solugdo analitica para as equagdes (2.9) €

e = Acos(K7 +a)
(2.10)

C
= Asin(Kt —
e, sin{ +a)+K,

em que, 4 e a sdo parametros dependentes dos elementos orbitais iniciais através das

seguintes relagoes:

A= \Kee c:osco(,)2 +(e0 sina, — C/K)2

o tan‘{eo sinw, - C/‘K] (2.11)
B €,c080,

A evolugdo de ex e e, pode ser descrita através de um sistema de
coordenadas plano. O vetor excentricidade descreve um circulo como mostrado na figura

(2.1)e e=|Ag| varia com:
%—ASeS—+A. (2.12)

Em particular, se A =0, as relagdes e=C/K e a=n/2 valem sempre. Uma orbita

com esta caracteristica ¢ chamada de drbita congelada e a excentricidade desta orbita e
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é completamente determinada pelos elementos orbitais a e i bem como pelos

coeficientes harmonicos.

Para uma orbita quase-congelada tem-se:

A= JAd +{eAw) ,

C/K

Hw

o &

X

Fig. 2.1 - Variagdo do vetor excentricidade

onde,

Ae=¢,—¢

i
A(D——-(DO—E'.

2.2 4 Variacdes na Altitude do Satélite sobre a mesma Latitude

Como,

(2.13)
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1__ 2z
P (2.14)
1+ecos(u —w)
onde,
f= u - o= anomalia verdadeira
paraum wu fixo temos:
. Za[ex ete, ey] a(l N ez) (e .
Tl e, Cosu + e, sinu " (1+ecosh)’ \&x CosuTe, smu) =
= —a(e; cosu + e; sinu) = 2.15)
= aKAsin(Kf + o - u).
Assim, a flutuagio em altitude em qualquer latitude fixa sera:
Ar = —adcos( Kt +(1—u)|:12 2.16)
e
Max(Ar) =2ad. 2.17)

. . in .
O periodo de variagdo do vetor excentricidade é x = 120 dias.

Para uma o6rbita quase-congelada temos:

Max(Ar) = 2a,JAé® +{e,Aw)’ . (2.18)

Se Ae=eAw, entdo:
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Max(Ar) = 242a0e =2 x10*Ae km. (2.19)

De acordo com os requisitos do CBERS, a altitude orbital deve ser menor
do que 800km. Por outro lado, o efeito do arrasto atmosférico cresce rapidamente com o
decaimento da altitude. Quanto mator o arrasto atmosférico maior a deriva do satélite de
sua posigdo nominal, o que implica maior consumo de combustivel devido as corregdes
orbitais. Além disto, em altitudes muito pequenas, a determinagdo e a previsdo orbital se
tornam mais dificeis. Desta forma, a altitude orbital nfio deve ser muito pequena. Para o
CBERS foi escolhida uma altitude média de 778km.

2.2.5 Orbita Nominal e Pardmetros Importantes

Elementos médios orbitais nominais do CBERS !

esemi-eixo maior a =7 148,865 km

eexcentricidade e =0,001100

sinclinagio i =98.504 35°

eargumento do perigeu @ = 90,000 00°

elongitude do nodo ascendente 0=0,-225 +n,(t-1,)
onde,

6, = tempo sideral em Greenwich em graus na época &
N, = 0,985 612 28° /dia = movimento médio terrestre

{ = tempo em dias

n - . 51,
Parametros relacionados com sensoriamento remoto "

eciclo orbital 26 dias
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erevolugdes por dia 14+9/26
stotal de revolugdes em um ciclo 373
ealtitude média (sobre o raio médio terrestre) 778 km
eperiodo orbital 100,26 min
speriodo nodal 100,38 min
stempo médio local no nodo descendente 10:30 am.

sextensdo do groundtrack

no Equador 107,4 km
a 20° norte ou sul 101,0 km
esobreposicio
no Equador 49%
a 20° norte ou sul 10,7 %
edesvio para leste no groundtrack 3 dias

eresolugdo espacial 19,4 m
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CAPITULO 3

MODELAGEM PARA PROPAGACAOQ DE ORBITAS

Para propagar orbitas no tempo sera utilizado o sofiware LOP (Long-

term Orbit Predictor) da NASA.

O LOP € uma ferramenta para analise de tempo de vida de satélites. O
modelo matematico original foi desenvolvido por S.S. Dallas em 1976 e implementado
no JPL (Jet Propulsion Laboratory). Além de propagar orbitas o programa tem

capacidade de gerar graficos e varias informagdes sobre projetos de missdes espaciais.

Existe a op¢do de se incluir perturbagdes devido ao campo gravitacional
terrestre até a ordem 21, devido & atragdo do Sol e/ou da Lua, arrasto atmosférico e

pressdo de radiag3o solar.

LOP usa o meétodo da variagio dos parimetros na formulagio das

equagdes de movimento. Os parmetros {elementos orbitais) usados sio -

a
h=e,=esinw
i
k=e,=ecosw
Q

(M+w)
hY

@

+(Q-9),

onde,
M = anomalia média

6 = angulo horaric de Greenwich
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S, = numero de passagens do satélite pelo nodo por revolugio do planeta.

Este conjunto de elementos orbitais gera equagdes de movimento que sdo
ndo-singulares para excentricidade nula, mas singulares para inclinagio nula. Para
facilitar a integragdo numérica ¢ usado um método que remove termos que envolvem a
anomalia média no geopotencial e no potencial devido ao terceiro corpo antes de se
iniciar o processo de integragdo. Entretanto, termos envolvendo a anomalia média, mas
que sdo ressonantes com os harmonicos tesserais do geopotencial, sdo mantidos. Existe a
op¢do de retirar todos os termos que envolvem a anomalia média. Esta opgdo ¢ aplicavel
para satélites que orbitam em torno de planetas de rotagio lenta ou para satélites naturais

como a Lua.

E usada a quadratura numérica para arredondar o potencial devido a
pressdo de radiagdo solar ¢ a forca ndo-conservativa devida ao arrasto. As equacdes de
movimento resultantes sdo integradas numericamente usando-se um integrador multi-

passo, de ordem ¢ tamanho de passo varidveis,

Devido a eliminagdo da anomalia média das equacdes de movimento,
tamanhos de passo maiores (da ordem de dias) sdo possiveis. Consequentemente, LOP
pode rodar muito mais rapido do que o método de Cowell para propagagio de orbitas.
Desta forma, LOP ¢ indicado para estudos orbitais onde a evolugdio orbital devido as
varias perturbagdes pode ser observada por centenas de dias. Por outro lado, LOP nio

gera informagdes de curto periodo, como da ordem de algumas revolugdes orbitais.

3.1 EQUACOES PLANETARIAS DE MOVIMENTO

As equac¢des planetarias de Lagrange em funcio das coordenadas a, e, ey,

i, Q, Ay e de um potencial perturbador R sio [
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da_2 ®
dt —naS oAy

de, J(1- )aR ecoti R ey(1-¢) R
dt — nd G, yq Jl ¢’) 61 na’s, o,

di coi [ @R @R 1 aR) 1 (R R

gL ot
" na 2 J1-¢%) k Ge, O, Soa)"NJ na’ (l-ez)sin:kaQ 59\}

G.1)
de, 1-¢2} @R e coti R e, {1-¢?) &R

=- —+
dt na' G, pg? 1-¢2) oi nas, BB?LN
o 1 &
dt

na \/1 e sini O

o E‘E 1 Ie —+e R 2a_6£+ §,—cosi OR
ar S, dt nazS * O, oo ((1_ez)sin,-a:' ’

onde,
1

i)

3.2 POTENCIAL PERTURBADOR DEVIDO A UM CORPO CENTRAL

O potencial perturbador devido a um corpo central R , de um planeta nio

;. ~ . - r - * r 7
esférico em fungdo dos elementos orbitais classicos a, e, i, Q, w, ¢ M ¢ dado por !

n

R= 2 33 () 30 ()8 g 0,14,20), G.2)
p=0

n=2m=0d g==~m

onde,
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s [ C,,cosp+S,, sing ['mme=
e -8, . cosp+C,, sind -

¢=@-2p)o+(n-2p+q)M+m(Qr-9)

(2n-20) -
nmp() Z”(n t)f(n e 22‘)'22'&—2’ (Sln )X

e e

N n-1 Y2k+n-2pYe Wt
an(2p—ﬂ) n- Z(Zk-r-n 2 I k pI-ZFJ
(] -e ) 2 k=0 P

p'= min(p,n- p)

& = valor inteiro de (11 - m)/2
T=omenorentrepek

¢ = todos 0s nimeros inteiros em que os coeficientes binomiais ndo s3o nulos.

3.3 POTENCIAL PERTURBADOR DEVIDO A UM TERCEIRQ CORPQO

O potencial perturbador devido a um terceiro corpo R, é dado por 1

R= %g( ) ,;,K”’" 3 Fo (e)z FosG” )E (€' cosd, 3.3)
onde,
O =—qo—(n-2h)'—(1—2h + j)M'+m(Q—C¥)
2(n—m)!
™ (n+m)|
q=2p-n

As variaveis com super escrito ' se referem ao corpo perturbador.
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3.4 EQUACOES DE MOVIMENTO DEVIDAS AO ARRASTO

As equagdes de movimento devidas ao arrasto, para uma atmosfera nio-

girante, sio dadas por "

da_ CpA 2{J1+e2+2«ecosf}3

dt m I-é*
de, Cy4 \/1+e2+2ecosf
¢ m 1- ¢
de CDA Jl+e2+2¢ecosf

- 34
dt 1-é° (3.4)
do (4 smf\[He +2ecosf
&t m
M  C,A sin f 1+e’ +2ecos f 7

=~ 1
dt m P I+ecosf J“’ +2ecosf,
onde,

ecos f = e cosu+e, sinu

esinf = e sinu—e, cosu

u=a+f

p = densidade da atmosfera

Cp = coeficiente de arrasto

A = area da secgio de choque do satélite

m = massa do satélite.

3.5 ACELERACAQ DEVIDA A PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

A aceleragdo que o satélite sofre devida a pressdo de radiagdo solar €

dada por !
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— A(rso[Jz —
= - (3.5)

F = vetor posi¢do do satélite em relagiio ao centro do planeta

ror = distdncia do Sol a 1 unidade astronomica

v

rs = vetor posigio do Sol em relagdo ao centro do planeta

Ps =44 x 10° kg/km-s*
y = constante adimensional que varia com a capacidade de absor¢do do material.

P,

3.6 EFEMERIDES LUNI-SOLARES

O programa LOP permite a inclusio de perturbac¢des devidas 4 atraciio do
Sol € da Lua, sendo que para isto sdo usadas equagdes do movimento de dois corpos.

Isto significa que os elementos orbitais a, e, i, ®, Q do Sol e da Lua sio fixos. Apenas a

anomalia média M é calculada de acordo com:
M =M, +n(t-1,), (3.6)

onde,
n = movimento médio do Sol em rela¢do ao planeta

My = anomalia média do Sol ou da Lua no equador médio do planeta em £,.

Este método funciona muito bem para a efeméride solar, mas ndo tdo bem

para a lunar.
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CAPITULO 4
SIMULACOES

Foram feitas trés simulagSes no LOP para se observar o comportamento

da excentricidade e do argumento do perigeu da orbita congelada do CBERS.

O argumento do perigeu foi escolhido como inicialmente igual a 90°

(cosw = 0). Sendo assim a expressdo (1.5) fica;

de
£ @.1)

ie, a excentricidade é congelada. Dada a inclinagio da érbita do CBERS igual a
98,50435° e o semi-eixo maior igual a 7148,865 km, pode-se calcular a excentricidade

igualando-se a expressdo (1.6) a zero, ou seja, fazendo-se:

Dy (4.2)

A 4rbita do CBERS usada para as simulagdes foi:

a=7 148, 865 km
e =0,001 100
i=98,504 35°

o =90°

Q=0°

M=0°
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4.1 SIMULACAQ COM POTENCIAL GRAVITACIONAL ATE ./,

Neste caso foram consideradas a perturbagfio secular de J, e a
perturbagdo de longo periodo devida a J; sobre o argumento do perigeu ¢ sobre a

excentricidade, que sdo dadas pelas expressdes (1.5) e (1.6).

Na figura 4.1 esta representado a excentricidade versus o argumento do
perigeu para 2 anos. Pode-se notar que a orbita permanece congelada, ou melhor, em

torno da condigdo congelada.

4.2 SIMULACAQ COM POTENCIAL GRAVITACIONAL ATE J,

Pode-se expandir as vaniages da excentricidade e do argumento do
perigeu, dadas pelas expressdes (1.5) e (1.6), para incluir termos zonais de ordem maior
e se achar a excentricidade adequada para drbitas congeladas. No LOP isto ¢ possivel

stmplesmente integrando-se a orbita para ordens maiores.

Nesta simulagio a orbita foi integrada levando-se em conta J; e o

resultado esta na figura 4.2,

4.3 SIMULACAQ COM POTENCIAL GAVITACIONAL ATE J;

Nesta simulacdo levou-se em conta também o J5. O resultado pode ser

observado na figura 4.3.
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CAPITULO 5
CONCLUSOES E PERSPECTIVAS FUTURAS

Foram feitas simulagdes para se observar o comportamento da
excentricidade ¢ do argumento do perigeu do CBERS durante o periodo de 2 anos
levando em conta os efeitos das perturbagtes devidas a Jz , J5 , Js e Js . Com base nestas

simulagdes pode-se avaliar a necessidade de manobras orbitais.

As integra¢Ges numéricas mostraram que as previsdes teoricas (fig. 1.1)
para o comportamento da excentricidade e do argumento do perigeu foram alcangadas,
com a variagdo na excentricidade da ordem de 10™ e no argumento do perigeu da ordem
de 5°.

Uma vez que o satélite seja colocado na Orbita congelada, com base nas
perturbagdes estudadas, ele ird permanecer nesta Orbita sem requisitar grandes manobras
corretivas pelo menos por 2 anos. Neste trabalho, o efeito do arrasto atmosférico ndo foi
considerado, e este pode modificar a conclusdo no que diz respeito a realizagio de

manobras corretivas.

Neste caso particular pode-se observar também que o resultado obtido

levando-se em conta o efeito de J, € bastante similar ao de J; .

A continuidade deste trabalho sera realizada através do estudo da
propagagio de Orbitas levando em conta outras perturbagdes, tais como: arrasto

atmosférico, ndo esfericidade da Terra e perturbagdo luni-solar.
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CAPITULO 6
PROPOSTA DE UMA DISSERTACAQO DE MESTRADO

Esta dissertacdo de mestrado pretende realizar alguns dos diversos
estudos que ainda necessitam ser efetuados referentes ao problema da necessidade de
manobras orbitais com o satélite CBERS. Conforme ja citado anteriormente, é preciso
conhecer o comportamento de todos os elementos orbitais ao longo do tempo para se
efetuar uma previsdo mais precisa desta necessidade. Para isto sera preciso propagar a
orbita com um modelo matematico mais completo, que inclua arrasto atmosférico e
outras perturbagdes. Esse trabalho pode ser efetuado com o software LOP, ja descrito

anteriormente,

A questio seguinte a ser abordada € a da realizagio das manobras
orbitais. Para isto sera preciso desenvolver um método de calculo e um software que
obtenha a solu¢iio mais econémica de uma transferéncia entre duas Orbitas dadas. Sera
adotada como modelo de propulsor a manobra bi-impulsiva (variagdo instantinea na
velocidade nos instantes inicial e final da manobra), que € o caso mais popular na

literatura.

Esse método de calculo devera ser dividido em duas etapas distintas. Em
uma primeira etapa sera considerado que as Unicas forgas envolvidas na dindmica do
sisterna sejam as forgas dos propulsores (instantineas) e a forga gravitacional da Terra
(assumida como um ponto de massa). Assim sendo, o problema sera o de obter uma
orbita de transferéncia kepleriana entre duas outras Orbitas keplerianas ndo coplanares
conhecidas previamente. Essa manobra deveré ser efetuada de tal forma que a soma das

magnitudes dos dois impulsos aplicados seja minima.

Apods essa primeira etapa, ira se buscar um método de solugdo para o

problema nfio kepleriano baseado no Two-Point Boundary Value Problem (TPBVP).



34

Sera assumido que a dindmica do sistema inchui forgas perturbadoras, tais como arrasto
atmosférico, atragio luni-solar, entre outras. A solugdo obtida pelo método anterior
(com modelo kepleriano) sera utilizada como estimativa inicial. Com essa solu¢io sera

iniciado um método numérico de busca direta, consistindo dos seguintes passos:

1) Propagagdo da orbita: Propagagio da oOrbita de transferéncia (que ¢ obtida a
partir da aplicagio na oOrbita inicial do primeiro impulso obtido no caso
kepleriano) do tempo inicial ao tempo final da transferéncia,

2} Busca dos vinculos: Verificagio da satisfagdo ou ndo dos vinculos no instante
final da manobra. Caso ndo estejam satisfeitos, deve-se buscar um novo valor
para os impulsos de tal forma que o sistema caminhe para a satisfacdo dos
vinculos. Diversos métodos numéricos (como por exemplo o método da projecdo
do gradiente) podem ser utilizados para a solu¢@o deste problema;

3) Busca do ponto de otimo: Apos atingidos os vinculos, deve-se buscar um novo

ponto que reduza o custo da manobra (AV total).

Os passos 1 a 3 devem ser repetidos até que a convergéncia tenha sido

obtida.

Com este esquema, terd sido obtida a solugio do problema de
transferéncia em veiculo espacial entre duas Orbitas dadas, através da aplicagdo de dois

impulsos, com consumo minimo de combustivel em uma dindmica ndo kepleriana,

Um outro ponto que poderd ser abordado nessa dissertagio € a
transformagdo entre elementos orbitais osculadores e médios. Esse problema é
importante, porque a manobra ¢ efetivamente realizada com os elementos osculadores,

enquanto que os vinculos desejados para a manobra s@o especificados em termos de

elementos médios.
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