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RESUMO

Sendo efetuado um estudo teorico, com a finalidade de modelar um algoritmo de
determinacGes orbitas para a inclusdo da forca perturbadora, devida a pressao de radiacao
solar direta, que age sobre os satélites artificiais terrestres foram a primeira parte da pesquisa
de modelagem de um algoritmo de determinacdo de 6rbita com forca perturbadora devida a
pressdo de radiacdo solar. Assim baseando nessa primeira parte deu- se inicio a execucdo do
algoritmo da perturbacdo da pressdo da radiagdo solar total, a qual inclui os fatores de
irradiacdo devidos a radiacdo direta, albedo e reirradiacdo. Onde o maior fator € o da radiacao
direta, apos esse vem o albedo que equivale a aproximadamente 40% da irradiacdo Terra e
por ultimo o menor fator é devido a reirradiacdo da Terra. Pode-se parcelar a incidéncia da
radiac&o direta e do albedo em termos de areas de maior ou menor incidéncia, que nesse caso
podem ser denominadas areas de iluminacdo total, penumbra e umbra, ou seja,
correspondentes a maior ou menor atuacgdo das forcas perturbadoras. Utilizando-se modelos
de equac0es especificas, que permitem calcular a forca perturbadora total, devida a radiacéo
solar, a qual atua em satélites, e utilizando os calculos, devidos a essas equacoes,
transformando as em funcdes de processamento de linguagem computacional, desenvolveu-
se um algoritmo computacional, que fornece a perturbacdo nas Orbitas de satélites artificiais,
que orbitam a Terra devido a acdo da radiacdo solar direta e indireta. A radiacdo solar indireta,
é composta pela radiacdo solar refletida, isto é, o albedo, a reirradiacdo, ou seja, a radiagcdo
absorvida e reemitida pela Terra, onde, para os dois casos, a atmosfera é considerada como
um meio Otico refratario. Porém, antes de estabelecer o efeito dessa perturbacdo na orbita de
um satélite artificial, deve considerar-se o harménico de segunda ordem do geopotencial J2.
Assim, nesse trabalho, determinou-se a drbita de um satélite artificial e a propagacdo dessa
ao longo do tempo. Assim, considerando-se a Orbita, fornecida em termos dos elementos
orbitais keplerianos, o geopotencial e a perturbacdo devida a radiacdo solar, o algoritmo
fornece a perturbacdo em cada elemento orbital individual e simultaneamente. Finalmente, o
algoritmo fornece a Orbita simulada, livre de perturbacGes externas e com a perturbagéo
devida a pressao da radiacdo solar total. O algoritmo esta construido na forma de sub-rotina,
para que possa ser inserido em algoritmos mais abrangentes, de forma que seus resultados
possam ser somados a outras perturbacdes orbitais utilizados na corre¢do orbital, sempre que
for necesséria.

Palavras-chave: Determinacdo da Orbita de satélites, perturbacdo da Orbita, pressdo de
radiacdo solar, albedo e reirradiagédo
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1 INTRODUCAO

As forgas gravitacionais mais importantes que afetam a oOrbita de um satélite artificial, sdo
respectivamente: devido ao atrito com atmosfera e a pressdo de radiacdo solar. Neste
trabalho, apenas a Ultima é tratada, onde dividimos em direta, podendo ser visualizado na
primeira parte deste trabalho e indireta, que sera tratada a seguir. Foi visto que a forca direta
corresponde ao efeito provocado pela incidéncia da radiacdo solar sobre o satélite, a forca
indireta é produzida pela reflexdo da luz pela superficie terrestre, isto €, pelo albedo e pela
reirradiacdo da energia solar absorvida pela Terra.

A forca da pressdo de radiacdo é, para a maioria dos satélites, uma funcdo descontinua do
tempo, devido que parte das érbitas sdo encobertas pela sombra da Terra, eliminando
temporariamente as forgas direta e indireta devida ao albedo [1]

2 OBJETIVO

2.1 OBJETIVOS GERAIS

Objetivo deste trabalho foi desenvolver um algoritmo computacional que forneca a
perturbacdo da érbita de satélites artificiais terrestres devido a acdo da radiacdo solar direta,
indireta (albedo) e reirradiacdo da Terra. Para poder estabelecer-se a perturbacao na oérbita,
de satélites artificiais, devido a pressdo da radiacao solar. Faz-se necessario, primeiramente,
considerando o geopotencial, pelo menos até o nivel J2, determinar a Orbita desses satélites

e determinar sua propagacao ao longo do tempo. Assim, o desenvolvimento do algoritmo
computacional que fornece a perturbacdo da orbita de um satélite, deve ser efetuado em
termos dos elementos keplerianos, ou seja, este deve fornecer a perturbacdo em cada
elemento orbital individual e simultaneamente. O algoritmo deve fornecer essas perturbacoes
automaticamente podendo ser colocado em forma de rotina, isto é, rotina que possa ser

inserida em programas computacionais mais abrangentes, para que os resultados possam ser
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somados a outras perturbacdes orbitais e utilizados na correcdo orbital sempre que for

necessaria.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Este projeto de pesquisa tem como objetivo desenvolver um algoritmo computacional que
forneca dados da perturbacdo orbital de satélites artificiais terrestres, devida a acdo da
pressdo de radiacdo solar indireta, depois juntada com a direta. Assim, visou-se alcangar o
objetivo da obtencdo do algoritmo que possa ser inserido em programas computacionais mais

abrangentes, destinados ao controle de érbitas.
3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo contém os fundamentos que foram necessarios para o entendimento da pesquisa

realizada neste trabalho.

3.3 ALBEDO E REIRRADIACAO

Denominacdo dada a radiacdo solar refletida pela Terra, sendo composta de suas partes,
especular e difusa. Segundo analise a reflexdo especular pode ser considerada como

desprezivel quando comparada com a componente difusa [1].

Ja a componente difusa € devida a radiacdo solar reinfundida pela superficie terrestre,
assumida constante e isotropica, para cada regido da superficie, e normalmente o albedo
refere se apenas a esta parte da radiacéo refletida. O albedo age sobre o satélite apenas na
parte da Orbita que esta sobre a face iluminada da Terra, como mostra a Figura 1, isto €, tem

reflexdo da radiac&o solar pela Terra sobre o satélite na regido determinada pelo terminador.
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Figura 1 — Sombra da Terra e plano terminador.

1
1 ~ .
1 REGIAO DA ORBITA SEM ALBEDO

TERMINADOR

Fonte: Adaptado de Hans-Ulrich Pilchowski pelo autor.

Deste modo, é assumido que a radiacao solar é refletida pela Terra segundo a Lei de Lambert,
isto é, admite se um aumento de refletividade da Terra em direcéo aos polos, o que faz com

que o albedo (A) dependa da latitude (¢), segundo a série:

A(P) = Ay + Ay sen?(¢p + C,) + Ay sen*(p + Cy) + -+ (1)

Onde C,, éumafaseen =1,2,3, ...

Neste trabalho sdo utilizados apenas o primeiro e o segundo termo da série, isto é:

A(P) = Ag + Ay sen(¢p + C3) (2)
onde os parametrosA, e A, dependem das varia¢Ges sazonais. Para esse trabalho foi utilizado
valores A, = 0.219 e A, = 0.410, com esses valores obteve uma reflexdo média da Terra
que vale aproximadamente 0.37.
Para determinar a forca de presséao de radiacao devido ao albedo, a Orbita do satélite € dividida

em quatro regides, como mostra a Figura2.

10
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Figura 2 - Regides do albedo

Fonte: Adaptado de Hans-Ulrich Pilchowski pelo autor.

Infelizmente a integral ndo admite solucdo analitica, sendo a integral numérica bastante
custosa para a maioria dos propagadores de orbita, resta fazer algumas hipoteses
simplificadoras. Admite-se, a principio, que toda a radiacéo refletida deva se exclusivamente

a um elemento de area diretamente abaixo do satélite. como demonstra a Figura 3, onde #

posicdo do satélite.

Figura 3 - Geometria do problema

Fonte: Adaptado de Hans-Ulrich Pilchowski pelo autor.

11
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Para compensar este efeito, introduz-se um fator n no coeficiente de albedo, na forma
(Lautman,1997):

A = n(4, + A, sen?(¢)) 3)

onden = 1 pararegido l en = 0 paraas regides Il e lll e IV.

A forca de albedo é na direcdo radial e é dada por:
Fy = A($)Acy, *®

logo, expressao geral para albedo fica na forma:

.. o
;;] =G Py + 42 (2) ] r (5)

Analisando as equacdes do albedo pode se notar, que para determinar a reirradiacdo deve
considerar que ndo tem variacdo do albedo com a latitude, e neste caso, as componentes
transversal e normalmente podem ser consideradas nulas, de forma que utilizando da radiacéo
direta desenvolvida na primeira parte desse trabalho, e forca de reirradiacéo fica dessa forma:

F = —Fy(1-A)R (6)

4 MATERIAIS E METODOS

Para poder estabelecer-se a perturbacdo na orbita, de satélites artificiais, devido a radiacao
solar, faz-se necessario, primeiramente, considerando o geopotencial, pelo menos até o nivel
J2, determinar a Orbita desses satélites e determinar sua propagacdo ao longo do tempo.
Assim, o desenvolvimento do algoritmo computacional que fornece a perturbacéo da orbita
de um satélite, deve ser efetuado em termos dos elementos orbitais keplerianos dessa, ou seja,
este deve fornecer a perturbacdo em cada elemento orbital individual e simultaneamente. O
algoritmo desenvolvido em python3.6 utilizando as bibliotecas de manipulagéo de dados para

area cientifica sendo elas: Numpy, Matplotlib e Scipy. Assim foram criados os algoritmos

12
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que determinam a orbita de um satélite com ou sem a perturbacdo devido a radiacao solar, e
assim pode facilmente ser colocado em forma de rotina, isto &, rotina que possa ser inserida

em programas computacionais mais abrangentes, para que os resultados possam ser somados

a outras perturbacdes orbitais e utilizados na correcdo orbital sempre que for necessaria.

5 ANALISES E RESULTADO

Os resultados obtidos foram comparados com dados encontrados por CURTIS (2014) e
SATELITES ARTIFICIAIS - MOVIMENTO ORBITAL- INPE, assim foram possiveis
validar os algoritmos de determinacéo de oOrbitas, onde foram comparados um por vez para
uma validacao mais precisas dos dados obtidos.

O primeiro conjunto de graficos demonstrado na Figura 4 e 5, sdo da reirradiacdo afetando
os elementos kepleriano onde foram validados pelos dados da apostila SATELITES
ARTIFICIAIS - MOVIMENTO ORBITAL- INPE.

Figura 4 - Dados obtidos a¢do da reirradiagdo nos elementos keplerianos
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Fonte: O Autor.
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Figura 5 - Dados obtidos ac¢éo da reirradiagdo nos elementos keplerianos
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Fonte: O Autor.
O segundo conjunto de graficos demonstrado na Figura 4 e 5, sdo do albedo afetando os

elementos kepleriano onde foram validados pelos dados da apostila SATELITES
ARTIFICIAIS - MOVIMENTO ORBITAL- INPE.

Figura 6 - Dados obtidos ac¢éo do albedo nos elementos keplerianos
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Fonte: O Autor.
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Figura 7- Dados obtidos a¢éo do albedo nos elementos keplerianos
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Fonte: O Autor.

Para simulacdo das perturbagdes devido a acdo da radiacdo solar total, os resultados obtidos
foram validados pela comparacdo com dados fornecidos por CURTIS (2014). Note-se que
existem divergéncias entre os graficos obtidos e os fornecidos por CURTIS (2014), devido a
quantidade de casas decimais utilizadas e de utilizagdo de métodos analiticos de perturbag&o.
Entretanto os dados obtidos tem um grau de precisao de 97% com os de validacgdo, esta sendo
0 utilizado o exemplo a seguir para obtencéo dos dados:

Um satélite terrestre esférico tem uma relacao area absorvente massa (As / m) de 2m2/ kg.
No tempo t0 (data juliana JDO = 2.438.400,5) seus parametros orbitais sdo

Momento angular: 63383.4 km?/s

Excentricidade: 0.025422

Ascensao reta: 45.3812°

Inclinag0:88.3924°

Argumento do perigeu:227.493°

Anomalia verdadeira:343.427°

O primeiro conjunto de graficos, de dados, Figura 8, sdo da referéncia de CURTIS (2014), e

0 segundo conjunto s&o resultados obtidos nesse trabalho Figura9.
15
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Figura 8 - Perturbagdo da pressdo de radiagdo solar total (direta, albedo, reirradiacéo)
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Fonte: Howard D. Curtis.
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Figura 9 - Perturbagdo da pressdo de radiagdo solar total (direta, albedo, reirradiacéo)
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6 CONCLUSAO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento do estudo de determinagdo de orbitas com a
perturbagdo da radiagdo solar em sua fase um final de desenvolvimento, considerando os
objetivos na qual se diz respeito aos estudos e as formulagdes de algoritmos usando fungdes
de mecanica celeste, para o desenvolvimento e a compreensdo dos métodos usados para
determinar orbitas tanto com perturbacdes, em si foram alcancados e com uma facilidade e
implementacdo em outros algoritmos mais complexos devido a linguagem abordada e 0s
métodos de formulacdo do codigo.

Este projeto ainda deixa lugar a uma possivel continuacdo e melhoras, a fim de otimizar o
algoritmo, podendo até ser desenvolvida uma interface grafica mais amigavel, com
fornecimento de imagens mais detalhadas e opc¢des de deixa-lo automético ou manual dando
uma maior liberdade e variedade de escolha para o usuario decidir melhor como utilizar o

projeto.
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