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RESUMO

Este trabalho, iniciado em agosto de 2010, tem cobjetivo estudar o efeito do
coeficiente de arrasto na trajetoria de reentraglaird corpo na trajetéria de reentrada,
considerando modelo de campo gravitacional com @aico zonal até ordem 6. Ao
reentrar na atmosfera um corpo esta sujeito a @ghdorcas tais como 0 campo
gravitacional e forca aerodindmica. No estudo cmraise um corpo esférico inerte (sem
rotacdo) reduzindo a for¢a aerodindmica a sua coemte de arrasto, que esta diretamente
ligada ao coeficiente de arrasto. Utilizando um edodcomputacional ja existente, foi
possivel saber a influéncia direta das forcas ngocalurante a reentrada. Assim
modificando, o coeficiente de arrasto (de 0.015& faram realizadas diversas simulacées,
obtendo como resultado diferentes tempos e difesdatais de queda.



1- INTRODUCAO

TR

redor da Terra. Desde entdo, ja ocorreram variasd®s espaciais com as mais diversas
finalidades e 0 aumento de detritos espaciais passa ser motivo de grande preocupacao
nos ultimos anos. Colisbes na velocidade orbitalepo ser altamente danosas, tanto em
orbita prejudicando o funcionamento de satélitessiguturas espaciais, como em uma
possivel reentrada de tais detritos na atmosfer@niBus espacial Discovery teve que
realizar uma manobra evasiva de uma colisdo duei8&€S-48, em que procedeu-se no
acionamento de um subsistema de seguranca da eapagpara evitar a colisdo com
detritos de um satélite russo, Kosmos. A Estac@adtal Internacional também ja teve que
realizar diversas manobras evasivas. Janelas dabespaciais ja retornaram a Terra com
danos provenientes do espaco, com a possibilidada fanela estilhacar-se durante a
reentrada. Estima-se que uma lasca de tinta donteomde um gréo de sal, orbitando a uma
velocidade de 14.400 km/h, pode abrir uma sigmtieecratera de 2,5 cm de diametro
(VENTUROLI,1999).

Em maio de 2000, duas esferas metélicas cairanaeendas na Africa do Sul. A
agéncia espacial estadunidense admitiu que ambabjes pertenciam a um foguete
Delta lancado em 1996. O primeiro detrito, que yp&szrca de 30 kg, caiu na Cidade do
Cabo e contou com a presenca de testemunhas. @dgeghjeto, pousou trés dias depois
do primeiro e pesava cerca de 55 kg.

Diante disto, surgem algumas preocupacdes referenteeentrada de estruturas
espaciais/detritos na atmosfera: como as coordsnguke este atingird o solo e se a area
atingida € povoada.

Para saber as coordenadas de colisdo € necessat@gdama reentrada do objeto
considerando diversos fatores, como a influénciaatapo gravitacional, radiagdo solar,
campo magneético e arrasto.

No Presente trabalho estudaremos os efeitos d&raderespecialmente para um
satélite. Utilizando um modelo computacional exitgge a partir de condi¢des orbitais em
baixa altitude, foi testado um conjunto de valatesCoeficiente de Arrasto (de 0.5 a 2.5)



verificando e avaliando a partir de quais condic6esatélite reentrard na atmosfera e

alcancara o solo.

1.1- Objetivos

- Estudar o efeito do Coeficiente de Arrasto ngetésia de reentrada atmosféerica de um

corpo esférico sujeito a variacdes de densidadesspo e temperatura decorrentes da
reentrada.

-Verificar e avaliar a partir de quais condi¢coesatélite reentrard na atmosfera e alcancara

o solo considerando um modelo de campo gravitacemm harmbnico zonal até 6.



2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Um satélite ao reentrar na Atmosfera esta sujeitona série de Forcas. Para o
modelo desenvolvido foram consideradas as forcasresto e a gravitacional:

2.1 Forga Gravitacional

E uma forca fundamental de atracdo que age erdos tos objetos por causa de
suas massas, isto €, a quantidade de matéria d&iqumnstituidos, tem a direcdo paralela
a linha que une o centro de massa dos corpos.

No nosso caso consideramos essa forga na Inteea¢@dois corpos a Terra e 0
Satélite.

Considerando a Terra como uma esfera uniforme desanil. A intensidade da
forca gravitacional entre os dois corpos é:

—¥ f-f‘i"i"! £ (1)
F

Onde:

G= constante gravitacionak67 X 10711 N.m? /kg?.
M= massa da Terra98 X 10°* kg .

m= massa do satélite.

r = distancia entre os dois corpos.
2.2 Velocidade é&yma Orbita Circular de raio R

Para que um satélite que esteja em uma orbitalairpermaneca estavel sem a

acdo da forga de arrasto, € necessario que a Beideele obedeca a seguinte equagao:

V= (GM/R)?? (2)



Onde:

G= Constante gravitacional.

M= Massa da Terra.

R=Distancia do centro de massa da terra ao corpandiise.
V= Velocidade.

2.3 Forca de Arrasto

Na mecéanica dos fluidos, Forca de Arrasto é a fajga faz resisténcia ao

movimento de um objeto soélido através de um fludimla pela seguinte equacéo:

_ CapAV?
-2 (3)

F;
Onde:
€= Coeficiente de Arrasto.
p = Densidade do Fluido.
A=Area Normal ao escoamento.

V= Velocidade Relativa entre o Objeto e o Fluido.
2.4 Modelo Exponentde Variagao de Densidade
Sabendo o valor da densidade em determinadasdekite possivel construir um
modelo Wertz-PIBIC (anexo 1)) que calcula a densidade em pontos nlescimos
através de uma aproximacéao exponencial:

p= poe-k(h-hO) (4)

po=Valor da densidade para uma altitude de referéittia



O valor de k (constante) pode ser determinado slbénas densidades referentes a
dois pontos diferentes, e isolando o valor de k.
O modelo atmosférico implementado segue o padiBAC6. Foi utilizado uma

tabela condensada contendo densidade e tempedlatatmmosfera em funcéo da altitude.
2.5- Método de Runge-Kutta

O método de Runge-kutta é uma forma numérica égriatdo, que de modo geral

assume a seguinte forma:
Vo1 = Vn = hqb(xm}"m hj: (5)

Onde

R

d}(xi ¥, h'} = Crkey,
Z{ ©6)

Iil‘:1 = f{xJ J"‘}J (7)

r—1
kn = f(x'i' a-hy+h meks)FT =2,3,...R,

2=1 (8)
r—1
a, = me ;r=23 .., 8.
2=1 (9)

2.6 Métode Aproximacdo Newton-Raphson

Este Método tem o objetivo de estimar raizes de ftungdo, a partir de uma

Interacdo Numeérica.



_ Flxn)
f(xn) (10)

Xne1=Xnp

Onde n indica a n-ésima iteracdo do algoritmoxg)f§ a derivada da funcéo f em

Xn.

Assim, a partir da anomalia média e da excentritdd@oordenadas keplerianas) &

possivel obter a anomalia excéntrica como verensegair:

E, —esen(E,) — M,
1—ecos(E,) (11)

Ens1=E,—

10



3. METODOLOGIA

Em 01 de Agosto de 2010, na area de Dinamica Q@rit@culo Numérico e
Linguagens de Programacé&o, foi iniciado esse grojetpesquisa seguindo a Orientacdo do

Dr.Ulisses Thadeu Vieira Guedes.

3.1-Parte 1

Apés um periodo estudando levantando informacOésicés, iniciou-se a
programacdo em Linguagem C, visando implementar pungrama que modelasse a
reentrada de um satélite na atmosfera terrestre.

O Modelo de Campo gravitacional consiste na Int@ganumérica das equacdes
diferenciais usando o método de integracdo Rund&KW\s condi¢bes iniciais e o
resultado da integracao numérica consistem de ton ge estado X ( posicdo e velocidade
em coordenadas retangulares) em cada instante.

A Funcaoderivadas() (anexo 2) implementa o modelo dindmico, correspodoeé
integracdo da velocidade e aceleracdo atuansatébte. Num primeiro teste considerou-
se, apenas, 0 campo gravitacional, a aproximacgoea Terra € esférica e coeficientes do
modelo GEM10. Observou-se nos testes iniciaisaqoeria a reentrada do satélite sem a
presenca de forcas dissipativas, o que o feriandic® de “bom senso”. Contudo, ao
verificar as condi¢des iniciais usadas, nao saiesfa completamente a condi¢éo orbital, ou
seja, a energia cinética deve ser coerente corergiarpotencial. O objetivo do teste era,
até entéo, verificar a as equacdes e testar cofusmento do programa.

Com condicdes iniciais que satisfazem a condic@i@sacs, considerou-se a altitude
igual a 7078160 m, e a velocidade inicial 7504 (oéfculada através equacao 2).

A partir do modelo inicial descrito acima, adiciorge ao modelo atmosférico as
componentes de arrasto, inserindo sua influendaqaacotes diferenciais do sistema. Para
evitar problemas de condi¢fes iniciais, implemers®a entrada de valores iniciais em
Coordenadas Keplerianas, que por definicdo correpm a : semi-eixo maior (a),
excentricidade (e), inclinacéo da orbita com reda@@ equador (i) , ascensao reta do nodo

ascendente()), argumento do perigewy), Anomalia Média (M). O procedimento de
11



conversdo de coordenadas Keplerianas para codaematangulares é executado pela
funcédo eox(Xanexo 3). As equacdes utilizadas no processo tgratdo podem ser
encontradas na referéncia (6).

Sabendo que se utiliza a Anomalia Excéntrica pa@nsaersdo, € necessario utilizar
um método numeérico de aproximacao (Newton Raphsarg obter E a partir de M que é
uma coordenada Kepleriana dada como condicao linRaatindo de uma condi¢éo inicial
de &= My, a funcadnr() (anexo 4) calcula o valor de E.

A funcéo derivadas também foi modificada, agora, além da acdo do oamp
Gravitacional, o corpo esta sujeito a uma for¢caAdasto, O Coeficiente de Arrasto e a
area Frontal foram considerados como constanteslpaidade relativa varia em funcao da
posicdo, a densidade do meio varia em funcdo daaalie acordo com o modelo
exponencial de densidade que € utilizado para padaeno intervalo de altura (byh
visando diminuir as incertezas para os valoresafsidade, ou seja, a cada intervalo de
altura, um modelo exponencial de variagcdo de dadsidé aplicado (funcawertz-
PIBIC()).

3.2. Parte 2

Nesta segunda parte, acrescentou-se novos coédigaosodelo antigo para nos
fornecer a Ascenséo Reta e a Declinagéo, issodsasido nos calculos:
- O tempo Sideral e a Data Juliana .
- Diferentes Coeficientes de Arrasto.
- Diferentes condicdes iniciais.
- Efeitos Sazonais e Tesserais da Terra (fuacégeo(anexo 5)), ou seja, a Terra ndo é

mais considerada como uma esfera.

Consideramos também a Ascensdo Reta e a decliffigoa 1) como sendo

respectivamente longitude e latitude.

12
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Figura 1: Ascenséo reta didacio
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4. RESUADOS E DISCUSSOES
O programa implementado fornece informacdes solm@ngortamento do satélite
durante o processo de reentrada. A partir de cdesligniciais fornecidas, este fornece
através de simulacdes dados sobre a velocidadecalezacdo deste (latitude, longitude e
altitude).

4.1. Parte 1

A partir das condic¢des iniciais fornecidas abaireglizou-se as simulacdes no

programa implementado. Os dados obtidos estaoatics nos graficos 1 e 2.

a=6528160 m, e= 0, i= 60Q= 120°,6= 30°, M= 0°, Cd= 2, A= 1 nf, Massa = 250 kg.

Graficol

{(m)
160000
140000 -_-‘——_-_-_-—""——
120000 —\\\
100000 \

201

00

200

(s)
S000 10000 15000 20000

Gréfico 1: Altitude Gatélite em funcéo do tempo

Podemos observar a partir do grafico 1, a variagéaltitude do satélite em relagcéo
ao tempo. Nota-se que inicialmente a altitude e ligeiramente com o tempo até o
instante em que o corpo é “capturado” pela atmas#empartir do instante onde inicia-se a

captura, a altitude decresce abruptamente, cawtdp a reentrada deste na atmosfera.

14



Grafico 2

-15000

-20000 (s}

Gréfico 2: Derivada primeira da Energia com relag@ddempo

A partir do gréafico 2, nas oscilacdes de energm3@0 segundos iniciais observa-
se que o corpo comecga a ser monitorado proximeaggu da orbita, posto que é possivel
visualizar uma leve variacdo de energia causada pefio consideravel do arrasto
atmosférico devida & sua baixa altitude.

Ao se analisar o periodo entre 15000 e 20000 seguidpossivel notar o instante

em que o corpo € “capturado” pela atmosfera.

4.2. Parte

As simulagfes foram realizadas considerando asrgeg condi¢des Iniciais:

a=6558159.94 m, e= 0.004, i= 6@= 0°, w= 0°, M= 180°, A= 1 nf, Massa = 250 kg.

A partir das condicdes iniciais mencionadas acimaatravés das simulagfes
realizadas, obteve-se os resultados mencionadbab®da 1 e nos graficos de 3 a 20.

Na Tabela 1 & possivel observar a Influéncia do coeficienteadasto (Cd) no
tempo que o satélite leva para reentrar (ts), timude final (latf )e na longitude final
(longf):

15



Tabela 1 tempo e coordenadas finais em funcéo do Cd

Cd ts (dias) | latf (°) longf (°)
2.5 0.463 29.95 289.31
2 0.575 -16.77 218.68
1.5 0.760 -3.44 159.06
1 1.127 7.73 31.33

0.5 2.220 -1.18 346.45

A partir do gréafico 3, é possivel observar que sugke corpo ser “capturado” pela
atmosfera, as oscilagdes de altitude se tornam\eadaenores, o que mostra a tendéncia

de circulagéo de orbita devido ao efeito do arrasto

(m) Altitude x Tempo

200000 -

150000 - = Vgl - -
1 | —Cd:ﬁ_S

— =1

100000 £ e Cef=1 5
— Cd:z

—Cd=2.5

50000

T T T T T 1
20000 40000 60000 80000 100000 120000 140000 160000 180000 200000 (S)

-30000

Grafico 3: Variacdo da altitude com relacéo ao tempo pdenatites Cd
Analisando o grafico 4 € possivel comprovar quea percorre uma trajetéria

eliptica devido as oscilagbes de velocidade, obsess também a diminuicdo da amplitude

de oscilacao devido ao efeito do arrasto.
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(m/s) Velocidade x tempo

7850

o AR MM ANARAAN =t
PEPERE LRI (UL

—Cd=15
e [ = 3

i — =25

7700 * T T T (S)

a 50000 100000 150000 200000 Fa

7750

Gréfico 4: Variacao da velocidade com relacdo ao tempogifeeentes Cd

Pelografico 5 é possivel observar que, antes do captcapturado”, um pequeno
aumento de velocidade devido a perda de altitust® aumento s6 ndo é maior, porque 0
arrasto dissipa parte da energia mecanica.

(m/s) Velocidade x Altitude

8100

7100

wl M) s
Y/ —e
/i =l
Y

|

1100

(s
30000 50000 70000 90000 110000 130000 150000 170000 190000 2100C ( )

Gréfico 5: Variacao da velocidade em funcéo da altitude gédieaentes Cd
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Os graficos 6, 7, 8,9,10 descrevem a variacaotidada em funcédo do tempo para
diferentes Cd, € possivel notar também que a datimaxima corresponde a inclinacéo da
orbita (60°).

) Latitude-Cd=0.5

BO

60

40 A

20 - H

0 (s Latitude-Cd=0.5
00000

-20 H

-40

60 3+ 23 3 % 2 3 3 R ¥R R R R R IR RN

-80

Gréfico 6: Variacdo da latitude em fungéo do tempo, para0Csl=

| s
©) Latitude-Cd=1

80

B0

20

0 T T (S) — | atitude-Cd=1

20 4 dﬂ))(.[] B8 0na 10 ___
=40 H
-60
-80

Grafico 7: Variacdo da latitude em fungéo do tempo, paralCd=
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Gréfico 8: Variacao da latitude em funcao do tempo, paralCsl=

()

80
6O
a0

20

Latitude-Cd=2

T T T T T (S) | gtitude-Cd=2

a a0 30000 403000 50000 50000

Gréfico 9: Variacao da latitude em funcao do tempo, para2Cd=
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|
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Gréfico 10: Variacdo da latitude em funcao do tempo, para2Ci=
Os Graficos 11,12,13,14,15 mostram a variacao ugitlede em funcdo do tempo

para diferentes valores de Cd. A latitude e a todgi séo utilizadas para facilitar a

visualizacdo da posicao do satélite.
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Gréfico 11: Variacao da longitude em funcéo do tempo, pars0Cd
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Gréfico 12: Variacao da longitude em funcéo do tempo, paralCd
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Grafico 13: Variacdo da longitude em funcao do tempo, paralCd
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Gréfico 14: Variacao da longitude em funcéo do tempo, pare2Cd
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Grafico 15: Variacdo da longitude em funcao do tempo, para2Cd

Os Graficos 16, 17, 18, 19, 20 nos mostram a \@oiata latitude em funcédo da
longitude para diferentes valores de Cd.
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Gréfico 16: Variacao da latitude em funcdo da longitude, @a0.5
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Gréfico 17: Variacdo da latitude em funcdo da longitude, @aal
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Gréfico 18: Variacdo da latitude em funcdo da longitude, @dal.5
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Gréfico 19: Variacdo da latitude em funcdo da longitude, @da2
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Gréfico 20: Variacdo da latitude em funcdo da longitude, @da2.5

25



5. CONCLUSAO

Neste trabalho foi projetado e implementado um fanm@ que modela a reentrada
de um satélite considerando diferentes coeficiedesarrasto (Cd). Através de dados
obtidos a partir de simulacdes e convertidos erficgsd observa-se a influéncia direta do
Cd no tempo de reentrada e nas coordenadas finastéite.

Considerando os coeficientes sazonais e tessaal®ma iguais a 6 foi possivel
observar também que um corpo com 250 kg de massadé area em uma orbita eliptica
de excentricidade e inclinagédo respectivamentdsgu.004 e 60° ,partindo de uma altura
de 206232.6 m, pode levar de 12 a 53 horas pan&raeguando o Cd Varia de 0.5 a 2.5,
Essa grande incerteza no tempo nos mostra uma egramckrteza de posicao,
demonstrando assim importancia do estudo do Cderdrada de um satélite. Posto que, ao
efetuar a reentrada de um satélite ou de estrutgpEiais € necessario assegurar a posicao
gue este vai atingir o solo com precisao para pefituar o resgate destes, garantindo que
nao atinjam pessoas, causem destruicdo ou acalmelm gerdidos, como por exemplo se
reentrarem na atmosfera e “estacionarem” num oceano

O algoritmo desenvolvido possibilita observarmosomportamento do satélite,
fornecendo a velocidade, a latitude e a longitudsted a partir de condi¢des iniciais
explicitadas nos resultados e discussdes. Os daelamonitoramento fornecidos pelas
simulagfes sdo imprescindiveis para a atividadeel®rada, sendo um fator decisivo para

a escolha dos melhores parametros e condicOeggtaraer realizada.
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ANEXOS
ANEXO 1: Funcdo Wertz-PIBIC ().

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>
#include <math.h>

#define LINHAS 50

struct _WERTZDAT_ {
int wertzinit;
double hgeo[LINHAS];
double rho[LINHAS];

} wertzdat={0,{LINHAS*0},{LINHAS*0}};

[* Entrada: h - altitude em metros */
[* Saida: densidade em kg/m"3 */
double wertz(double h)

{

#define WERTZFILE "wertz.dat"
double hgeof, tempf, rhof, dif;
double difin,difhn;
FILE *fpwertz;
int i,n;

if (lwertzdat.wertzinit) {
[* Abrir o arquivo com a tabela de altitude e sidade*/
fpwertz=fopen(WERTZFILE,"r");
if (fpwertz == NULL) {
printf("Arquivo %s nao encontrado\n",WERTZFILE);

exit(0);
}
i=0;
[* Leitura, armazenamento e contagem do numeroedistros da
tabela */
while (fscanf(fpwertz,"%lf %lf %lf\n",&hgeof,&tempf,&rhof) == 3)
{
wertzdat.hgeo[i]=hgeof;
wertzdat.rho[i]=rhof;
1++;
}

/* Fechamento do arquivo e armazenamento do raudeeregistros
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em variavel global */
fclose(fpwertz);
wertzdat.wertzinit=i;

}

[* Deveria ser uma altitude geodésica, mas coramidmos uma

altitude inercial */
hgeof=h/1000;
[* Busca a faixa onde se encontra a altitude méata */
I=0;
while ( (hgeof > wertzdat.hgeol[i]) &
(i<wertzdat.wertzinit) ) {
i++;
}
n=i-1; /* reduz para o anterior; */
if (n<0) n=0; /* ajusta para zero se negativo */
* Verificando a altitude Z */
if ( hgeof == wertzdat.hgeo[n] ) {
return (wertzdat.rho[n]);
}

* Interpolando expoencialmente */

difin = wertzdat.hgeoli]-wertzdat.hgeoln];

difhn = hgeof-wertzdat.hgeol[n];

/* Interpolando a Densidade */
tempf=log(wertzdat.rholi]/wertzdat.rho[n])/difin;
/* Retornando o valor da densidade */

return (wertzdat.rho[n]*exp(tempf*difthn));

}
#ifdef PROGTEST
int main(int argc, char *argv(])
{
double alt,alt0,dens;
do {
printf("Entre com altitude [m]: ");
scanf("%lf",&alt);
if (alt < 0) break;
altO=alt;
dens=wertz(alt0);
printf("Em %If [m] a densidade é %lg [kg/m3]\nlt@dens);
} while(1);
return O;
}
#endif

29



ANEXO 2: Funcéoderivadas

#include <math.h>
#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>

int djm(int dia, int ames, int ano);

double gst(int dj, double t);

void acegeo(int nz, int nt, double tsg, double tlauble *ac);
extern double wertz(double h);

extern void MvoDensi(int modelo, int jdm, doubke touble tsid, double *pos, double
*dens, double *tlocal, double *wind);

typedef struct  PARAMREENTRA_{
int hz;
int ht;
double Cd;

} parstru;

void derivadas(double *t, double *x, double *xpjd *p)
{
* vetor X

0 - posicao em X

1 posicao em Y

2 posicao em Z

3 velocidade em X

4 velocidade em Y

5 velocidade em Z

vetor XP

velocidade em X
velocidade em Y
velocidade em Z
aceleracao em X
aceleracao em Y
acele... Z

abrhwnNDEFLO
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*/

double d2,d,d3;

double A= 1; /* area de um disco*/
double m=250;

double K=3.9860064e+14L;
double densid0= 1.225;

double v;

double posi;

double Ca;

double dens;

double teta=7.29211585468195e-5L;
double m2=m+m:;

double Vat[3],Vr[3];

int dj1;

double tsid;
double ac[3];
double ts;
double tlocal;
double wind[3];
int modelo=6;

parstru *p1;

/*

pl=(parstru *) p;

Xp[0]=x(3];
Xp[1]=x[4];
Xp[2]=X[5];
Vat[0]=-teta*x[1];
Vat[1]=teta*x[O];
Vat[2]=0;
/* A velocidade relativa ? a velocidadeodopo - a velocidade
da atmosfera */
Vr[0]=x[3]-Vat[O];
Vr[1l]=x[4]-Vat[1];
Vr[2]=x[5];
v=sqrt(Vr[O]*Vr[O]+Vr[1]*Vr[1]+Vr[2]*Vr[2]);

d2=x[0]*X[O]+X[1]*X[1]+Xx[2]*X[2];
d=sqrt(d2);
d3=d*d2;
posi=(sqrt(x[O]*x[0]+x[1]*x[1]+x[2]*x[2])-63 78160)/1000;
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dens=densidO*exp(-Kn*posi);
dens=490326869239.88*pow(posi,-8.92);
*/

dj1=(int) (*t/86400); /* parte inteira do teuo*/
ts = (*t/86400 - dj1)*86400;

tsid= gst(dj1, ts);

acegeo(pl->hz, p1->ht, tsid, x, ac);

#ifdef WERTZPIBIC
posi=sqrt(X[O]*x[0]+x[1]*Xx[1]+x[2]*X[2])-6378160;
dens= wertz(posi);

#else
MvoDensi( modelo, dj1, ts, tsid, x, &deB&slocal, wind);

#endif

Ca= A*pl1->Cd*v*dens/mz2;

xp[3]= ac[0] /*- K * x[0]/ d3 */ -Ca*Vr[0] ; [*acelera??0 em x */
xp[4]= ac[1] /*- K * x[1]/ d3 */ -Ca*Vr[1l] ; [* acelera??0emY */
Xp[5]= ac[2]/* - K * x[2]/ d3*/ -Ca*Vr[2]; [* acelera??0em Z*/

return;
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ANEXO 3: Funcéo eox().

#include <stdio.h>
#include <math.h>
#include <stdlib.h>
extern double NewlKepler(double d1, [* a varianéb precisa possuir valor, € um
protétipo que correspondera a excentricidade */
double d2);/* protoétipo da anamolia média*

void eox(double cord[6], double saida[6]){/* altedo o valor da saida, altera o valor de X
=a, e, i, ascencao reta , Argumento do periget!, M
double d3;
double coordorbit[6];
double cteorb;

d3= NewlKepler(cord[1],cord[5]); /* nos forneca Anomalia excentrica, cord[1l]=
excentricidade, cord [5]= anomalia média*/
printf("Sai do kepler EM EOX: %lf",d3);
system("pause");
cteorb= sqrt(
3.9860064e+14L/
(cord[0]*(1-cord[1]*cos(d3))*(1-cord[1fos(d3))) );

coordorbit[0]= cord[0]*(cos(d3)-cord[1]); /*duacde para transformar de coordenadas
Keplerianas para coordenadas no Plano Orbital */

coordorbit[1]= cord[0]*sin(d3)* sqrt(1-cord[1]tard[1]);

coordorbit[2]=0;

coordorbit[3]= -cteorb*sin(d3);

coordorbit[4]= cteorb*cos(d3)*sqgrt(1-(cord[1]*ot{1]));

coordorbit[5]=0;

saida[0]= coordorbit[0]*cos(cord[3])*cos(cord}4]
coordorbit[0]*cos(cord[2])*sin(cord[4])*sin(cord[3]
coordorbit[1]*cos(cord[3])*sin(cord[4])-
coordorbit[1]*cos(cord[2])*cos(cord[4])*sin(cord[ 3}
coordorbit[2]*sin(cord[2])*sin(cord[3]);

saida[l]= coordorbit[0]*cos(cord[4])*sin(cord|3]
coordorbit[0]*cos(cord[2])*sin(cord[4])*cos(cord[ 3t
coordorbit[1]*cos(cord[2])*cos(cord[4])*cos(cord[B]
coordorbit[1]*sin(cord[4])*sin(cord[3])-
coordorbit[2]*sin(cord[2])*cos(cord[3]);

saida[2]= coordorbit[0]*sin(cord[2])*sin(cord [
coordorbit[1]*sin(cord[2])*cos(cord[4])+ coordorlp]*cos(cord[2]);
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saida[3]= coordorbit[3]*cos(cord[3])*cos(cord}4]
coordorbit[3]*cos(cord[2])*sin(cord[4])*sin(cord[3}]
coordorbit[4]*cos(cord[3])*sin(cord[4])-
coordorbit[4]*cos(cord[2])*cos(cord[4])*sin(cord[ 3t
coordorbit[5]*sin(cord[2])*sin(cord[3]);

saida[4]= coordorbit[3]*cos(cord[4])*sin(cord|3]
coordorbit[3]*cos(cord[2])*sin(cord[4])*cos(cord[Bt
coordorbit[4]*cos(cord[2])*cos(cord[4])*cos(cord[B]
coordorbit[4]*sin(cord[4])*sin(cord[3])-
coordorbit[5]*sin(cord[2])*cos(cord[3]);

saida[5]= coordorbit[3]*sin(cord[2])*sin(cord [
coordorbit[4]*sin(cord[2])*cos(cord[4])+ coordorpi]*cos(cord[2]);

[* equacgOes de rotacao, para transformar coad#enorbitais em coordenadas cartesianas
*/

printf("Saindo do eox\n %lIf \n %If \n %If \n %lIf\n %If \n %lf
\n",saida[0],saida[1],saida[2],saida[3],saida[4{s§b]);

system("pause”);

return;
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ANEXO 4: Funcéo fnr() .

#include <stdio.h>
#include <math.h>

double NewlKepler(double exc, /* Anomalia Media &adianos */
double AM) /* Excentricidade */
* A funcéo retorna a Anom. Exc em radianos */

double E, En;
double d3,M,ex;
int n;

#define PIV2 M_PI+M_PI

M=AM;
ex=exc;
n=10;
E=M;

do{

d3=(E-ex*sin(E)-M)/(1-ex*cos(E));

En=E - d3;

if (fabs(d3) < 5.e-10) break;

E=En;

n--,

printf("numero: %d\n",n);
} while (n); /* qual o significado do 1 ?*/
printf("Saindo do kepler: anom. Exc: %lIf\n",En);
return En;
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ANEXO 5: Funcgao acegeo()

void acegeo(int nz, int nt, double tsg, double tauble *ac)

purpose : this routine manages the "acezod™acetes"
routines calling][ and computes the inertial
acceleration due to geopotential effects

input
nz][nt....order and degree of theat@nd
tesseral spherical harmaniefficients][
up to 30.
tsg....greenwich sidereal tima]fadians.
Xi....3 dimensional satellite pios vector
in inertial coordinate sysf[ in meters.
output :

act....vector of satellite's accelerations i
inertial system (m/s**2§limension 3.

helio/valder/valdemir ** inpe -dmc/ddo 10-82

OO0OO0OO0OO0O00O00O00O000O000O0O00O00O00O0O0OO0OO0

c
Esta rotina controla "acezon"e "Acetes"
rotinas de chamar [] e calcula a aceleracao inateiddo a entrada de efeitos geopotencial:
nz] NT [.... a ordem e grau do zamal
tesseral coeficientes haricds esféricos []
até 30.

greenwich tsg .... sideral temjpen radianos.

Xi .... 3 vetor posicéo tridimensal de satélite
em coordenadas inercigiglema em metros.

saida:
vetor de aceleracgdes agir .... satélite em

sistema inercial (m / s **&)Yimenséo [3].
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double acz[3],act[3];
double ct,st,x,y,z;

double xg,yg,29,Xyq,rgq;
double acdc,acl,ac2,ac3;
double cssc,ccss;

ct = cos(tsQ);

st = sin(tsQ);

x = xi[0];

y = Xi[1];

z = Xxi[2];

Xg = ct*x + st*y;

yg =-St*Xx + ct*y;

zg =z,

Xyq = Xg*xg + yg*yg;

rgq = xyq + zg*zg;
Ctegem.rg = sqrt(rgq);
Ctegem.sf = zg/Ctegem.rg;
Ctegem.cf = sqrt(xyq/rgq);
Xyq = sqrt(xyq);
Ctegem.sl = yg/xyq;
Ctegem.cl = xg/xyq;

acdc = Earth.gm/rgq;

if (nz==0){
acz[0] =0;
acz[1] =0;
acz[2] = 0;

} else {
acezon(nz,acz);

}

if (nt==0) {
act[0] = 0;
act[1] = 0;
act[2] = 0;
}else {
acetes(nt,act);
}

acl = acdc*( 1.e-6*(acz[0] + act[0]) - 1 );
acdc=acdc*1.e-6;

ac2 = acdc*( acz[1] + act[1] );

ac3 = acdc*( acz[2] + act[2] );

ccss = ct*Ctegem.cl - st*Ctegem.sl;
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cssc = ct*Ctegem.sl + st*Ctegem.cl;

ac[0] = ccss*Ctegem.cf*acl - cssc*ac2 - ccss*Ctegéacs,;
ac[1l] = cssc*Ctegem.cf*acl + ccss*ac2 - cssc*Qtegéac3;
ac[2] = Ctegem.sf * acl + Ctegem.cf * ac3;

return;
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