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RESUMO

Este trabalho iniciou-se em agosto de 2017, com o objetivo de desenvolver um
algoritmo computacional capaz de fornecer as perturbacdes da oOrbita de um satélite
artificial terrestre devido a acdo do arrasto atmosférico. Um satélite artificial em uma
orbita eliptica, ndo possui energia o suficiente para atingir a posi¢cdo do apogeu de sua
orbita anterior, quando submetido ao arrasto atmosférico, tendendo a transformar sua
orbita em uma circular, podendo alterar rapidamente a posi¢ao do satélite, caso ndo seja
considerado tal for¢a. O efeito é devido ao atrito causado quando um objeto se move
através de um meio denso ou rarefeito, que causa uma forca opositora ao movimento,
atuando sobre todo o corpo do objeto. Para poder estabelecer-se a perturbacdo na orbita,
de satélites artificiais, devido ao arrasto atmosférico, primeiramente foi considerado o
geopotencial J2, na determinag@o da orbita de satélites e em sua propagacdo ao longo do
tempo. Assim, para adicionar a perturbacdo devida ao arrasto dessa Orbita em
propagacdo, que resultou em uma sub-rotina desenvolvida neste trabalho capaz de ser

adicionada a outras rotinas de perturbagdes orbitais.

Palavras-chave: Determinacdo da orbita de satélites, perturbacdo da orbita, arrasto

atmosférico.
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1. INTRODUCAO

Satélites artificiais terrestres necessitam de corre¢des para manter sua Orbita. Para a
determinagdo de orbita é necessaria determinar a posicdo e a velocidade do satélite
artificial em um instante de tempo. No entanto satélites artificiais terrestres sdo
influenciados por diversas forcas perturbadoras, as quais modificam suas orbitas. Uma

dessas forcas, que foi estudada neste trabalho, ¢ a for¢a do arrasto atmosférico.

1. OBJETIVOS

O objetivo deste trabalho ¢ desenvolver um programa computacional que calcule a
perturbagdo da oOrbita de um satélite artificial terrestre devido ao arrasto atmosférico,
fornecendo os dados da perturbacdo orbital e a vida do satélite. Visando alcangar o
objetivo de implementar um algoritmo que possa ser inserido em programas

computacionais mais abrangentes, destinados ao controle de orbitas.

2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo contém as teorias que foram necessarias para compreender e elaborar o

algoritmo desenvolvido neste projeto.

2.1. MODELO ATMOSFERICO

A densidade atmosférica ¢ um dos pardmetros necessarios para determinar a forca
devido ao arrasto atmosférico que atua no satélite. As Orbitas terrestres sdo divididas de

acordo com a altitude em relagdo ao plano da Terra. As oOrbitas terrestres baixas sdo as

8
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mais afetadas pela forca da atmosfera, sua altitude orbital varia de 180km a 2000km,

com periodos de 90 a 110 minutos.
A atmosfera da Terra pode ser dividida em trés partes:

- Homosfera: troposfera de 0 a 12 km, estratosfera de 12 a 50 km e mesosfera de

50 a 90 km.

- Termosfera: de 90 a 250 ou até 400 km dependendo do nivel da atividade solar

e geomagnética.

- Extratosfera: Inicia-se no final da Termosfera e se estende para o espago.
Existem varios modelos para descrever a variagao da propriedade atmosférica. Na figura

1, mostra o modelo USSA76, utilizado neste estudo e a aproximagdo da densidade

atmosférica em fungdo a altitude.

0

10 {Sea level (1.225 kg/m?) : : . , r y

10° | 1

Beginning of space

Density (kg/m°)

o Sputnik 1 perigee
10 1

Explorer 1 perigee:
~ _International space station

Hubble space telescope

10"5 1 1 1 1 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Altitude (km)

Figura I - Densidade x Altitude

Fonte: US Standard Atmosphere 1976.
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2.2. FORCA DE ARRASTO

Quando um satélite se movimenta através de um meio, surge uma forca resistente ao
movimento do satélite, fazendo com que o satélite perca velocidade em sua posi¢do
proximo ao perigeu, consequentemente perdendo energia e ndo atingindo a altitude do
apogeu anterior. O arrasto “D” (do inglés Drag) ¢ um atrito gerado quando existe uma
interagdo de moléculas, ou seja, 0 movimento de um objeto em um meio ou vice-versa

(Curtis 2014). A forga de arrasto D ¢ definido como:
1
D - —EpCDAvr‘Ur (I)

onde p ¢ a densidade do ar, v, ¢ a velocidade relativa do satélite, A ¢ a area efetiva e Cp,

¢ o coeficiente de arrasto.

A aceleragdo devido ao arrasto ¢ definida pela equagdo basica para o arrasto

aerodinamico (Vallado 1997):

1 /A
p= _Epvr<ms>vr

(2)

onde mg massa do satélite.

2.3.COEFICIENTE DE ARRASTO

O coeficiente de arrasto (Cp) de um satélite artificial pode ser medido ou calculado por
meio de modelos matematicos. Podendo variar entre 1,2 a 3,8 dependendo de varios
fatores. Assumindo que a regido do espaco a ser considerada, o meio ¢ rarefeito o
suficiente para se considerar a cinética dos gases desenvolvida no século XIX por Maxwell
e ndo a mecanica dos fluidos (Kuga, Carrara e Rao 2011).

O coeficiente de arrasto para um corpo em um fluxo de moléculas livres, depende da

razdo de velocidade s, dada por:

Ur

s=4- (3)

onde v,, ¢ a velocidade mais provavel das moléculas.

10
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A interagdo da molécula-superficie é dependente do mecanismo de reflexdo especular e
difuso. A troca de energia na colisdo das particulas sdo caracterizadas como coeficiente
de acomodagdo a, e para representar o coeficiente de acomodacdo normal oy e
tangencial g,. Em Kuga, Carrara e Rao (2011) os valores para o coeficiente de reflexdo

especular a, gy, 0; sdo nulos e quando a reflexdo é difusa a, oy, g; sdo unitarios.

O coeficiente aerodinamico Cp, pode ser determinado com a soma do coeficiente de

arrasto Cy e o coeficiente de empuxo C;.

CD =Cd+Cl (4)
C. = F
e PoAay (5)

onde P,, ¢ a pressdo ¢ A a area de referéncia.

Para calcular o coeficiente aerodinamico para uma placa paralela ao fluxo, considera-se

apenas o coeficiente de atrito.

21
7t A (6)

Cqa =Cpa=
Para calcular o coeficiente aerodindmico para uma placa transversal ao fluxo considera-

se apenas o coeficiente de pressao.

B 2(2 —ay)

Ca =Cpp = = exp(—s?)

+ 2erf(s) |(2 — oy) (1 + S%) +2

(7)
onde erf(s) ¢é a fungdo de erro dada por:
1 X
erf(x) = —f exp(—t?)dt
VZTL’ 0 (8)

Kuga, Carrara e Rao (2011) calcula o coeficiente aerodindmico para satélites de forma

Esférica como:

11
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2—oy+o,[4s* +4s2 -1 2s2+1
Cp = + —s?
b = P e+ 2 (s

20y Tw
3s T Ti
(9)
Stalder & Zurick (1951) calcula o coeficiente de arrasto para reflexdo difusa e reflexao

especular, para satélites de forma esférica.

_ 2exp(—s?) 1 1 1 Vi

3 252 +1
CDS = \/ES?’

4 2 _
exp(—s?) + <%) erf(s)

(11)

Schamberg (1959) apresenta um modelo para calcular o coeficiente de arrasto de um

satélite cilindrico.

2

Cd= —e " sina
VT
sina NC Tw
2 . y- . 2 -7
+ 2 (1 +2s*)erf(ssina) + S ]sm a ’Ti
(12)
cosa 1 Tw
Cl= erf(ssina) + —vmcosasina |—
S2 S Ti (]3)

Célculo do coeficiente de arrasto para um satélite de forma conica, ¢ somado o

coeficiente de arrasto do cone € o coeficiente de arrasto da base.

Z_O-N

Cp, = N

[exp(—s siné)? +m (% (—ssin 6)2> (1 +erf(ssin 6))]

oy1 [T, o cosB

+
2s2|T; o s

+Vrssind (1 + erf(ssind))]

[exp(—s sin §)?

(14)

12
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111 1
Cp, = AT (20y) [—s exp(—s?) + ﬁ(z + sz> (1- erf(s))]

+ ﬁly [exp(—s?) — VaEs(1 — erf(s))]
t (15)

onde 6 ¢ o angulo de ataque, e § o angulo de abertura da metade do cone.

3. METODOLOGIA

O calculo da perturbagdo da orbita é efetuado através de rotinas computacionais que
calculam as forcas de arrasto, desenvolvida e implementada pelo autor, ou seja, que atua

sobre o satélite artificial, a partir da sequéncia indicada a seguir.

Utilizar o método do posicionamento direto para determinar r e ¥ caso os parametros

iniciais sejam os elementos keplerianos.

Tendo conhecimento de 1 € possivel determinar a altitude do satélite:
z= |r| —RE (16)

Possibilitando determinar p pela tabela USSA76, com a fungao exponencial:

(z - Zi))

p(z) = p;exp (— 7

(17)

Assumindo que o satélite ¢ de forma cilindrica e utilizando a equacao (12) e (13) para

determinar Cj,.

A velocidade relativa ¢ calculada como v, = v-v,,,, e considerando que a velocidade

atmosférica seja a mesma que a velocidade angular de rotagdo da Terra, entdo:
UV, =V— Wy XT (18)

wg = [0,0,7.2921159¢ — 5]

13
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Com a equagdo (2) da aceleracdo da perturbagdo do arrasto, atuante no satélite,

determina-se p.

O problema dos dois corpos € a representagdo do momento das forcas em relacdo ao
centro de massas, podendo ser reduzido ao problema de um corpo de massa desprezivel
em que o movimento de um corpo em relagdo a outro, ¢ devido a atragdo de um campo

gravitacional exercida por uma massa pontual:

d?r 3 r
acz - M (19)

Com a equacdo diferencial de segunda ordem ¢é possivel determinar a posicdo e

velocidade seguinte:

20-1-{z ) )

4. ANALISES E RESULTADOS

Os resultados a seguir foram calculados através de um algoritmo elaborado em

linguagem Python pelo autor.

4.1. Resultados do calculo de € para satélites cilindricos.

A figura 2 mostra o resultado obtido pela equagdo (12) e (13) assumindo TT—W variando de

Oal.

14
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velocidade: 7931.2425 m/s e altitude: 253.4027 km

----- Schamberg - Cilindro Difuso
30— Schamberg - Cilindro Especular || .7
25—

204
a
O
154
1.0 4
0.5 A //
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Tw/Ti

Figura 2 — Cp com reflexdo difusa e especular para formatos cilindricos.
Fonte: O Autor.
A figura 3 mostra o resultado obtido pela equacdo (12) e (13) assumindo TT—W e o

variando de O a 1.

iara altitude de 253.402656142076 km e velocidade de 7931.242483978172

Figura 3 — Cp para formatos cilindricos.

Fonte: O Autor.
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4.2. Resultados do calculo de Cj para forma conica de ponta esférica.

A figura 4, mostra os valores obtido pela equacdo (9), (14) e (15) para Cp calculado

. T .
separadamente, assumindo T—“fvarlando de0al,6=202e0=0.
L

velocidade: 7931.2425 m/s e altitude: 253.4027 km

3s Ho CD esfera —
..... CD cone s
.... CD base _————————
3071 --- cptotal - -
2.5 4
20 N I T O B
< T I I IRURRReRs PRIl
(= I I PR T L
15 T T | s
1.0 d—fsassnsiseseett?
0.5 4
[0 e e |l i -l A A Mr e A L
o0 02 0.4 0.6 o "
Tw/Ti

Figura 4 - Cp para formatos Conicos de ponta esférica.
Fonte: O Autor.

A figura 5, mostra o resultado do Cp, para reflexdo difusa e especular.

----- Cone especular

Figura 5 — (a) Cp com reflexdo difuso (b) Cp com reflexdo especular.

Fonte: O Autor.
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4.3. Resultados obtidos no decaimento de orbita.

A figura 6, mostra o resultado obtidos pelos métodos (16) ao (20) tendo como dados

iniciais:
r = (5873,400; 658,522; 3007,490) km
v = (2,89641; 4,09401; 6,14446) km
300 —— Perigeu
——— Apogeu
250 A
£ 2001
5
150 A
100 A
107.0 107.5 108.0 108.5 109.0 109.5

dias

Figura 6 — Decaimento de altitude devido ao arrasto atmosférico no tempo.

Fonte: O Autor.
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A figura 7, mostra a propagacdo da oOrbita inercial por 100 dias considerando o arrasto

atmosférico.

Orbita Inercial

4000

2000 —4000

0
2000 y(km)

Fonte: O Autor.

—— Orbita Calculada

® Posigao Inicial
® Posicao final

6000
4000

2000

o
2(km)

-2000
—4000

—6000

—6000

Figura 7 - Orbita inercial do satélite com o arrasto.

Na tabela 1 temos o tempo em dias para o decaimento da 6rbita em 100km obtidos por

CURTIS (2014) e os valores calculados pelo algoritmo desenvolvido.

Tabela 1 — Tempo calculado para o decaimento da orbita.

Perturbacdes Altitude no Apogeu | Tempo (dias)
(km)
Curtis (2014) Arrasto 100 108
Autor Arrasto 100 109,2118

Fonte: O Autor.
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5. CONCLUSAO

Os resultados obtidos pelos calculos do coeficiente de arrasto demostraram a
sensibilidade dos valores, podendo sofrer grandes variacdes ao longo do trajeto do
satélite. Ao analisar a figura 4 para formas conicas de ponta esférica, onde o coeficiente
de arrasto ¢ dado por partes. E possivel compreender que na parte frontal sera
considerada a ponta como uma esfera, as laterais do corpo, como um cone e a parte

posterior, considerada a base do cone, tendo valores de aproximadamente zero.

Analisando a tabela 1, o resultado final do tempo de decaimento de 6rbita obtido pelo
algoritmo desenvolvido neste estudo, teve uma boa aproximagdo dos resultados
encontrados por Curtis (2014), lembrando que neste estudo foram considerados a

perturbag@o do J2 e o valor de C;, como uma variavel e ndo como uma constante.
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ANEXOS

O anexo 1 mostra o resultado encontrado por Curtis (2014) para o decaimento da

altitude de um satélite em Orbita em 100km.

Anexo I - Decaimento de orbita

1000

g

g

Altitude (km)

g8 8 & § 8

=

0 20 40 60 80 100 120
Time (days)

Fonte: Curtis (2014)
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