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"Physical laws should have mathematical beauty”

PAUL ADRIEN MAURICE DIRAC
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RESUMO

A grande diversidade de missoes espaciais tem motivado estudos relacionados a
atividades de controle, propagacao e determinacao de orbita e atitude de satélites
artificiais. Tais atividades estao diretamente relacionadas a precisao da missao a
que o satélite foi destinado, uma vez que o satélite deve ser supervisionado e con-
trolado no pods-lancamento. Entretanto, a agdo continua de torques causados por
forcas oriundas do meio onde os satélites orbitam, influencia significativamente o
movimento rotacional (atitude) e translacional (érbita) dos satélites. Portanto, é
imprescindivel, na andlise de uma missao espacial, a avaliacao das magnitudes des-
tes torques ambientais (externos) em fungao da posigao em que o veiculo se encontra
em sua orbita. Neste trabalho, o objetivo principal é compreender e calcular o Tor-
que de Pressao de Radiagao Solar (TPRS) atuante no satélite CBERS com o uso de
dados reais obtidos através de dados da tabela Two-Line Element Sets (TLE) do
Celestrack. Para a analise do TPRS, foi considerado o modelo utilizado na missao
do satélite CBERS fornecido pelo Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE).
Os resultados obtidos do algoritmo para o Torque de Pressao de Radiagao Solar sdo
de pequena magnitude, o que é esperado para um satélite de sensoriamento remoto e
de baixa altitude. Estes resultados sao tteis para a supervisao e controle do satélite
no pés-langcamento, sendo vital para o controle de atitude e da érbita do satélite
CBERS.

Palavras-chave: Torque de pressao de radiacio solar. CBERS. Orbita.
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1 INTRODUCAO

Os satélites artificiais modernos possuem sofisticados sistemas de controle que per-
mitem fazer medi¢oes de perturbacoes em sua érbita e controlar de forma direta o
movimento rotacional (atitude) e translacional (6rbita). Nesse contexto, compreen-
der os torques atuantes é importantissimo para o diversas missoes a que os satélites
se destinam, pois possibilita prever solucoes e hipoteses do movimento do satélite.
Para a influéncia do Torque de Pressdo de Radiacao Solar (TPRS) nao é diferente,
visto que as diversas particulas oriundas do Sol chocam-se no satélite e provocam
pertubacoes em seu sistema que, caso nao controlados ou previstos, podem causar

danos ao seu funcionamento e incapacitagao do seu uso.

O programa de satélites CBERS (China-Brazil Earth Resources Satellite - Satélite
Sino-Brasileiro de Recursos Terrestres) é a construgao de satélites de érbita baixa
com parceria entre a China e o Brasil para sensoriamento remoto, sendo utilizado,
principalmente, para areas de agricultura, meio-ambiente, geologia, oceanografia,
entre outras aplicacoes que podem ser aproveitadas por suas cameras de alta quali-
dade. A sua érbita é heliossincrona que assegura a regularidade com o cruzamento
do equador. A hora local para esse cruzamento é 10:30h, o qual estabelece um pa-
drao para o sensoriamento remoto permitindo que a incidéncia solar seja igual para
gerar um banco de dados de fotografias e facilitar o controle, por exemplo, do des-

matamento da Amazonia e queimadas no Pantanal (CBERS/INPE, 2020).

Atualmente, apenas os satélites CBERS-4 e CBERS-4A, o mais recente lancado em
20 de dezembro de 2019, estdo em Orbita. Os outros satélites da familia CBERS
ja foram desativados e nao fornecem mais informacoes para os governos chinés e
brasileiro. Neste relatério, é utilizado dados do satélite CBERS-4A através de infor-
magoes fornecidas pelo CelesTrack com o uso do seu Two-Line Element Sets (TLE),
que sdo um conjunto de duas linhas com elementos necessarios para prever o mo-
vimento orbital do satélite. Para fazer essa previsao é utilizado modelos numéricos
para estipular a posicao e a velocidade do satélite em qualquer periodo de tempo

com uso de programacao em MATLAB.

O enfoque deste trabalho estd no torque de pressao de radiacao solar direta nao sendo
considerado o periodo em que o satélite CBERS-4A estd na sombra e no albedo da
Terra, isto é, a reflexao causada, principalmente, pelos oceanos quando radia¢ao solar
incide sobre a Terra e as particulas da reflexdo se chocam com o satélite. E vélido
ressaltar que a reflexdo da radiagdo solar interfere consideravelmente na analise do

torque de pressao de radiagdo solar e que os demais torques ambientais (Torque



aerodinamico, Torque de Gradiente de Gravidade e Torque Magnético) nao sdo aqui

considerados.

O torque de pressao de radiagao solar influencia na excentricidade e no semieixo
maior do satélite. De acordo com Markley e Crassidis (2014), a influéncia do TPRS
é baixa em satélites de baixas orbitas (< 800km) que funcionam, geralmente, como
satélites de sensoriamento remoto e o torque acrodinamico (TA) é predominante. Em
satélites de orbitas altas, como os geoestacionarios, o TPRS influencia diretamente

na atitude do satélite e o TA diminui consideravelmente.

No presente trabalho, o modelo de propagacao da orbita do satélite CBERS-4A é
feita a partir da determinacao da anomalia média que é definida pelo Método de
Newton-Raphson. Nesse sentido, a escolha desse método numérico para estipular
a posicao e velocidade do satélite em qualquer instante é extremamente necessaria

para fazer a analise da influéncia do torque de pressao de radiagao solar no satélite.
1.1 Objetivos

O presente trabalho visa analisar a influéncia do Torque de Pressao de Radiacao
Solar na orbita do satélite CBERS, quando o modelo customizado para o satélite é
considerado. Para isso, foi realizada a propagacao da érbita do satélite de forma a

ter as informagoes necesséarias para tal andlise.
1.2 Justificativa e Motivacao

A grande diversidade de missoes espaciais com fins meteorolégicos, de telecomuni-
cagao, de sensoriamento remoto, entre outros, tem motivado estudos relacionados a
atividades de controle, propagacao e determinacao de érbita e atitude de satélites ar-
tificiais. Tais atividades estao diretamente relacionadas a precisao da missao a que o
satélite foi destinado, uma vez que o satélite deve ser supervisionado e controlado no
pos-lancamento. Entretanto, a acao continua de torques causados por forgas oriun-
das do meio onde os satélites orbitam, influencia significativamente o movimento
rotacional (atitude) e translacional (6rbita) dos satélites. Portanto, ¢ imprescindi-
vel, na andlise de uma missao espacial, a avaliacao das magnitudes destes torques
ambientais (externos) em fungao da posigdo em que o veiculo se encontra em sua

Orbita.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Evans (1964) realiza um estudo sobre o torque aerodindmico e sobre o torque de
pressao de radiacao solar. Neste trabalho, o torque aerodinamico é considerado para
satélites de orbitas baixas e, com o aumento da altitude, o torque de pressao de
radiacao solar influencia cada vez mais diretamente a atitude do satélite. Para tal é
considerado um modelo matemético com base na energia eletromagnética fornecida
pelo fluxo de particulas oriundas do Sol na superficie de um satélite considerando a

sua reflexividade, transmissividade e absorcao.

Em Zanardi (1993) é proposto um modelo para o torque de pressao de radiagao solar
direta com énfase em efeitos que, ao longo do tempo, podem gerar erros no controle
da atitude do satélite artificial. Este tipo de problema é analisado com as variaveis de

Andoyer para aplicagdo em métodos de estabilidade para sistemas Hamiltonianos.

No trabalho de Moraes e Zanardi (1997) ¢ descrito um modelo computacional numé-
rico para analise da interferéncia do torque de pressao de radiagao solar no periodo
em que o satélite é coberto pela sombra provocada pela Terra. Nele é concluido que,
quando o satélite esta na sombra da Terra, a sua forca de pressao de radiagdo solar

é nula e, portanto, seu torque também é anulado.

Os autores Singh e Yim (2005) fornecem um modelo matematico nao-linear para
o controle de atitude com o uso da pressao de radiagdo solar de um satélite com
duas superficies altamente reflexivas. Além disso, é mostrado que quando o satélite
entra na sombra da Terra o sistema torna-se ineficaz e fica incapacitado de realizar

o controle de atitude com auséncia da luz solar.

O trabalho de Motta et al. (2011) utiliza o modelo desenvolvido por Zanardi (1993)
de TPRS e aplica numericamente nos Satélites Brasileiros de Coleta de Dados -
SCD1 e SCD2. Nesse trabalho, sao consideradas duas abordagens uma com a analise
analitica das equagoes encontradas e outra considerando a variacao da velocidade

de rotacgao real.

Santos et al. (2011) considera quatérnions para descrever a atitude do satélite através
do critério de Routh Hurwitz - CRH. Os torques analisados no satélite de médio
porte sdo o Torque de Gradiente de Gravidade e o Torque de Radiacao Solar, mas
inicialmente nao se encontra um equilibrio estavel pelo CRH e, por isso, é feito
uma analise com os autovalores das equacoes encontradas que assimilam pontos de
estabilidade do satélite.



Carvalho et al. (2012) desenvolvem um trabalho muito semelhante com as mesmas

abordagens feitas anteriormente por Motta et al. (2011) sobre os mesmos satélites

SCD1 e SCD2.



3 SISTEMAS DE COORDENADAS

Os diferentes sistemas de coordenadas sao essenciais para a representacao de qual-
quer satélite artificial, uma vez que é necessario algumas matrizes de rotagdo para
se ter um rigor matematico do controle do sistema de forma a facilitar o algebrismo
presente. Nesse contexto, as rotagoes acontecem com o manuseio dos angulos de Eu-
ler e dos demais elementos orbitais cldssicos (ou elementos Keplerianos) que estao

representados na Figura 3.1.

Figura 3.1 - Representacao dos elementos orbitais classicos

Plano orbital

Fonte: Autor

Na Figura 3.1, estao representados os elementos orbitais denominados: longitude do
nodo ascendente (2), inclinagdo do plano orbital (), argumento do perigeu (w),
semieixo maior (a), excentricidade (e) e anomalia verdadeira (f). Para determinar
a propagacao da érbita do satélite, é utilizado a anomalia verdadeira f, ja que essa
angulacao esta relacionada com a passagem de tempo e permite prever a posicao e
velocidade do tempo em qualquer instante de tempo. Ademais, as cinco constantes
—a, e, I, , w — permitem prever a geometria da érbita em um dado instante ¢
(FERNANDES; ZANARDI, 2018).

3.1 Sistema Inercial Centrado na Terra

O sistema inercial centrado na Terra (FEarth-centered inertial - ECI) é um referen-
cial fixo que tem sua origem no Centro de Massa (CM) da Terra (O’) e nao sofre
alteragoes com o céu estelar, a sua representacao ¢ O’XYZ. O eixo O’Z aponta
para o norte geografico e é paralelo ao eixo imaginario de rotagdo da Terra, o eixo
0’X aponta para o ponto vernal que é um ponto determinado pela posicao do Sol

quando esse cruza a linha do Equador que acontece préximo do dia 21 de marco, dia



do equinocio de outono no Hemisfério Sul e, consequentemente, equinécio de prima-
vera no Hemisfério Norte e, finalmente, o eixo O’Y completa o sistema dextrogiro
(ALMEIDA, 2003). Sua base ortonormal é representada como (€x, €y, €z). O sistema

ECI ¢ apresentado na Figura 3.2.

Figura 3.2 - Sistema Inercial Centrado na Terra

Plano equatorial celeste

Fonte: Autor

3.2 Sistema do Satélite com eixos paralelos a Terra

O sistema do satélite com eixos paralelos a Terra, intuitivamente, é um referencial
adotado no satélite com os eixos imaginarios da Terra, ou seja, os eixos OX, OY, OZ
apontam para a mesma dire¢ao do que o Sistema ECI s6 que sua origem ¢ localizado
no Centro de Massa do satélite (O). A representacdo do seu sistema é OXYZ com
vetores unitarios idénticos ao ECI (€x, €y, éz) e seu centro de massa é localizado
no satélite. A representacao do sistema do satélite com eixos paralelos a Terra é

representado pela Figura 3.3.

Figura 3.3 - Sistema do Satélite com eixos paralelos a Terra
z

Fonte: Autor



3.3 Sistema do Satélite

O sistema do satélite tem origem no centro de massa do satélite. Para a sua re-
presentacao é necessario utilizar os angulos da ascensao da reta « e declinacdo 9.
O seu sistema de coordenadas é representado como Ozyz e possui vetores unitarios
representados por (€, €y, €,). O eixo Oz acompanha a rotagao do satélite, ou seja,
através da rotacao em torno de um eixo imaginario do satélite é definido esse eixo, o
eixo Ox é a interseccao com o plano XY estabelecido pelo Sistema do Satélite com

eixos paralelos a Terra e, finalmente, o eixo Oy forma o sistema dextrégiro.

O angulo da ascensao da reta - o - representa o angulo da projecao do eixo de
rotacao sobre o plano estabelecido pelo Sistema do Satélite com eixos paralelos
a Terra (OXYZ) e o angulo declinagao - ¢ - representa a deflexdo em relagdo ao
mesmo plano OXYZ, portanto esses sistemas estao intrinsecamente interligados. A
sua representacao no satélite e seus angulos de translacao estao definidos pela Figura
3.4.

Figura 3.4 - Sistema do satélite

Fonte: Autor

3.4 Sistema Principal

O sistema principal do satélite é um sistema de coordenadas fixo que tem a sua

origem no centro de massa do satélite. A sua representacao é dada por Oz*y*z* com

as diregoes dos eixos principais de inércia do satélite. O eixo Oz* estd associado ao



maior momento de inércia do satélite o qual coincide com o eixo Oz do sistema do
satélite (Se¢ao 3.3). O eixo Oz coincide com o eixo Oz pela condicao de estabilidade
porque, na presenca de torques externos, apresenta-se um eixo fixo o qual pode
fazer andlises de interferéncia. Os seus versores sao representados como (€xx, €y,
é,+) (PEREIRA, 2011).

3.5 Sistema Orbital

No sistema orbital, também denominado de sistema de coordenadas moveis, os ve-
tores posicao r e velocidade v/ acompanham a base ortonormal (€, €ys, €55) do
satélite de massa m com as suas perturbacgoes. Esse referencial é importante, pois
permite reconstruir os vetores posicao e velocidade do satélite a partir de simples
rotagoes no espago e alguns algebrismos que serao enunciados na préxima se¢ao. O
seu sistema é representado como O’x,y,z,, a sua representacao é dada pela Figura
3.5.

Figura 3.5 - Sistema Orbital

z

Fonte: Autor

A partir dos elementos orbitais cldssicos é possivel encontrar os vetores posicao e
velocidade no sistema orbital em um determinado instante ¢ (FERNANDES; ZANARDI,
2018). As Equagoes 3.1 e 3.2 representam, respectivamente, os vetores posicao e

velocidade ao longo de uma érbita no sistema orbital e sdo dadas por



p
1+ecos(f)

= 0 : (3.1)
0
) 7 esen(f)
v = \/; (1 +ecos(f)) |, (3.2)
0

tal que p é uma constante gravitacional dada pela massa da Terra, dado por:

p= 3,986 x 10° km®/s* (3.3)

3.6 Transformacoes de coordenadas

Nas subsecoes seguintes serao retratadas algumas mudancas de sistemas de coorde-
nadas e suas respectivas rotagoes. Esta secao ¢é vital para compreensao do sistema
referencial adotado em satélites artificiais e suas possiveis perturbacoes causadas por

forgas internas e/ou externas.

3.6.1 Sistema do Satélite com eixos paralelos a Terra para o sistema do

satélite

A transformacao do sistema do satélite com eixos paralelos a Terra para o sistema
da Terra é feita a partir de duas rota¢oes com uso dos angulos de declinagao o e de
ascencao da reta o (CARVALHO et al., 2012).

As rotagoes necessarias sao:

» Rotacao de «a - 270° em torno do eixo OZ;

» Rotacao de 90° - § em torno do eixo Ozx.

—sen(a) cos(av) 0
T paratelo/Sataite = | —cos(a)sen(d) —sen(a)sen(d) cos(d) |- (3.4)
cos(a)cos(d)  sen(a)cos(d)  sen(d)

Assim, é possivel determinar os versores no sistema do satélite como uma multipli-

cacao matricial entre a Equacao 3.4 os versores do sistema de coordenadas paralelos



ao da Terra ao sistema do satélite como

€x €x

— ! —

€y =T Paralelo/Satélite| €y |- (3 5)
€, €z

Dessa forma, é possivel caracterizar os versores no sistema do satélite em fungao do

sistema de eixos paralelos a Terra

é; = sen(a)ex + cos(a)éy (3.6a)
€, = —sen(0)cos(a)€x — sen(d)sen(a)ey + cos(d)ey (3.6b)
e, = cos(0)cos(a)e€x + cos(d)sen(a)ey + sen(d)éy (3.6¢)

E factivel determinar os versores em relagdo ao sistema de coordenadas de eixos
paralelos a Terra em funcao dos versores deo satélite através da transposta da Equa-

¢ao 3.4, ou seja

€x €x
ey - T/TParalelo/Satélite 5y (37)
gz gz
Portanto,
ex = —sen(a)e, — sen(d)sen(a)é, + cos(d)cos(a)e, (3.8a)
ey = cos(a)e, — sen(d)sen(a)e, + cos(d)sen(a)e, (3.8b)
€z = cos(0)e, + sen(0)e, (3.8¢)
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3.6.2 Sistema orbital para o sistema inercial centrado na Terra

A transformacao do sistema orbital para o sistema inercial centrado na Terra é feita
a partir de trés rotagoes com o uso de alguns elementos orbitais cldssicos (longitude
do nodo ascendente (€2), inclinagado do plano da érbita (1) e latitude verdadeira (u
= w + f)) (FERNANDES; ZANARDI, 2018).

As rotagoes necessarias sao:

« Rotagao em torno do eixo Oz, com angulo €2;
» Rotagao em torno do eixo intermediario Ox; com angulo I;

« Rotacao em torno do segundo eixo intermediario Oz, com angulo w.

Ty Tio T3
Toritaypcr = | Tor Taa Tas |- (3.9)
T3 T3y T3

Os elementos da matriz da transformacao estao aqui elucidados:

T1y = cos(Q)cos(u) — sen(Q)sen(u)cos(]) (3.10a)
Ty = sen(Q)cos(u) + cos(Q)sen(u)cos(]) (3.10b)
Ty3 = sen(u)sen(]) (3.10c)

Ty = —cos(Q)sen(u) — sen(Q)cos(u)cos(I) (3.10d)
Ty = —sen(Q)sen(u) + cos(Q)cos(u)cos(I) (3.10¢)
T3 = cos(u)sen(]) (3.10f)
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T3 = sen(Q)sen(l) (3.10g)
T'32 = —cos(Q2)sen(]) (3.10h)

T'33 = cos(]) (3.10i)

A partir da transposta da matriz representada pela Equacao 3.9 é possivel definir

os vetores posigao e velocidade no Sistema Inercial Centrado na Terra:

p
1+ecos(f)

r por = (T orvitai/mcr)” 0 ; (3.11)
0

esen(f)
Vper = \/E(TOrbital/ECI)T (14 ecos(f)) |- (3.12)
0

E vélido ressaltar que a matriz representada pela Equacéo 3.9 é uma matriz ortogonal

simétrica, ou seja

T orvitarypct = (T omitayeer)’ = (T orvitar/por) (3.13)

Portanto, podemos multiplicar as Equacoes 3.11 e 3.12 pela matriz regular, trans-
posta ou inversa que iremos chegar no mesmo resultado para os vetores posigdo e

velocidade.
3.6.3 Sistema orbital para o sistema do satélite

Para esta transformacao de coordenadas é necessario utilizar as Equacoes 3.9 e 3.4
de modo que é exequivel encontrar os versores no sistema orbital (MOTTA et al.,
2011).

12



€, € €
— 1T — % —
€y, | = T orvitat/Ectl™ Parateio/Satétite | €y | = T satétite/Orvital| €y (3.14)
€z €z €.

A matriz que representa a transformagao é

T* 11 T* 12 T* 13
T satétite/orvital = | T*21 TF o0 T* a3 |- (3.15)
T*31 1730 1733

Os elementos da matriz da transformacao estao aqui elucidados:

T*11 = — sen(a)[cos(Q)cos(u) — sen(Q2)sen(u)cos(I)]

(3.16a)

+ cos(a)[sen(Q)cos(u) + cos(Q)sen(u)cos(I)]

T*15 = — sen(d)cos(a)[cos(Q)cos(u) — sen(Q)sen(u)cos(I)]
— sen(d)sen(a)[sen(2)cos(u) + cos(Q)sen(u)cos(I)] (3.16b)

+ cos(6)sen(u)sen()

T*13 = cos(d)cos(a)[cos(Q)cos(u) — sen(Q)sen(u)cos(1)]
+ sen(d)sen(u)sen(I) (3.16¢)
+ cos(0)sen(a)[sen(2)cos(u) + cos(2)sen(u)cos(I)]

T*91 = sen(a)[cos(2)sen(u) + sen(§2)cos(u)cos(!)] (3.164)
+ cos(a)[—sen(2)sen(u) + cos(§2)cos(u)cos(1)]
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(1)
— sen(d)sen(a)[—sen(Q)sen(u) + cos(2)cos(u)cos(1)] (3.16e)

T*93 = cos(d)cos(a)[—cos(2)sen(u) — sen(2)cos(u)cos(1)]
+ cos(9)sen(a)[—sen(2)sen(u) (3.16f)
+ cos(Q)cos(u)cos(I)]sen(d)cos(u)sen(l)

T*31 = — sen(a)[sen(Q)sen(I)]

3.16
+ cos(a)[—cos(Q2)sen(])] (3.16)
T*35 = — sen(d)cos(a)[sen(2)sen ()]
— sen(d)sen(a)[—cos(2)sen(1)] (3.16h)
+ cos(I)
T*33 = cos(d)cos(a)[sen(2)sen ()] (3.160)

+ cos(d)sen(a)[— cos(2)sen(I)]cos(I)

3.6.4 Sistema do satélite para o principal

Nestes dois sistemas de coordenadas, os eixos Oz e Oz* sao coincidentes, ja que estao
sendo analisados as perspectivas do sistema inercial do satélite e, por esse motivo, a
transformacao de coordenadas acontece com uma simples rotagdo com angulo 6. A
Figura 3.6 representa a simples rotagdo que acontece na origem do centro de massa

do satélite.

« Rotagao simples com angulo 6

14



Figura 3.6 - Sistema do satélite Ozyz e sistema principal Ox*y*z*

z=z%

Fonte: Autor

cos) —sent 0
TSatélite/Principal = senfl  cost 0 |. (3 17)
0 0 1

Quando t = 0, considera-se que os dois sistemas sao iguais e a partir deste ponto, o

eixo x* comega a mudar com uma velocidade W

0 =Wt, (3.18)

o qual W é a velocidade de rotacao do satélite no instante incial o qual os sistemas

sao coincidentes.
3.6.5 Sistema orbital para o sistema principal

Para fazer esta transformacao de coordenadas é necessario usar as Equagoes 3.15 e
3.17. A representacao dos versores do sistema orbital em fungao do sistema principal,

de acordo com Pereira (2011), é dada por

15



S Cax Exx
- * — -
€y =T Satélite/OrbitalTSatélite/Principal Cyx = AOrbital/Principal Cyx |- (319)

€z, €zx Cax

A matriz Aoppital/Principat POde ser representada como

All A12 A13
AOrbital/Principal = Ay AQQ Ags . (32())
A31 A32 A33

Os elementos da matriz podem ser representados como

Ay =T 1c08(0) + T*12sen(6) (3.21a)
Ay = —T"y1sen(0) + T*19c0s(60) (3.21b)
Ay = T" 5 (3.21c)

Ay = T"91c058(0) + T*52sen(6) (3.21d)
Ay = — T"915en(f) + T*y2c0s8(0) (3.21e)
Agy = T (3.21f)

Az = T"31c05(0) + T 325en(0) (3.21g)
Asy = T"315en(0) + T 39c0s(0) (3.21h)
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Agz =T33 (3.21i)

3.6.6 Sistema do Satélite com eixos paralelos a Terra para Sistema Prin-

cipal

A transformacao de coordenadas dada pela Equacao 3.7 representa a relagdo entre
o sistema do satélite com eixos paralelos a Terra para o sistema do satélite. Através
da matriz de rotacdo 7" puraieio /Satélite © & Matriz T saserie/Principal T€Presentada pela
Equagao 3.17. Através da multiplicagdo dessas duas matrizes é possivel chegar em
uma terceira matriz que apresenta a rotacao necessaria para a transformacao do

sistema do Satélite com eixos Paralelos a Terra para o sistema principal.

QPamlelo/Principal = T/TPamlelo/SatéliteTSatélite/Principal (322)
com
Qll QlQ Q13
QParalelo/Principal = Q21 QQQ QQS : (323>
Q31 Q?)Q Q33

Os elementos da matriz da transformacao estao aqui elucidados:

Qi1 = — sen(a)cos(8) — cos(a)sen(d)sen(0) (3.24a)
Q12 = sen(a)sen() — cos(a)sen(8)cos(0) (3.24D)
Qi3 = cos(a)cos(d) (3.24c)

Qa1 = cos(a)cos(0) — sen(a)sen(8)sen(0) (3.24d)
Qu = — cos(a)sen(8) — sen(a)sen(8)cos(6) (3.24¢)
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Q23 = sen(a)cos(0) (3.24f)

Q31 = cos(d)sen(H) (3.24g)
Q32 = cos(d)cos(0) (3.24h)
@33 = sen(d) (3.24i)
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4 ORBITA DO SATELITE CBERS

Neste capitulo serda apresentado o método utilizado para determinar a 6rbita do
satélite CBERS, de forma a obter os elementos necessarios para o calculo do torque

de pressao de radiacao solar.

O programa CBERS (Satélite Sino-Brasileiro de Recursos Terrestres) ¢ uma parceria
realizada pelos paises China e Brasil desde 1988 para fins de monitoramento remoto
de média resolucao. O CBERS-4A foi langado do Centro de Lancamento de Taiyan
na China no dia 20 de dezembro de 2019 e suas cameras de sao essenciais para o
controle e monitoramento da vegetacao, agricultura, dgua, cartografia e até mesmo
para a educagao fornecendo imagens para materiais didaticos (EPIPHANIO, 2009;
CBERS/INPE, 2020).

O CBERS-4A faz uma o6rbita sol-sincrona, recorrente e congelada. Nesse contexto, a
sol-sincronicidade do satélite assegura a iluminacao uniforme para o funcionamento
de suas cameras e podendo fazer diversas comparagoes entre os dias para o senso-
riamento remoto de diversas dreas, a quase circularidade da drbita (excentricidade
baixa), garante a regularidade na escala da Terra e faz com que o cruzamento do sa-
télite pela Linha do Equador seja fixada em um determinado horario, a saber 10:30h
que garante um alto indice de irradiancia solar. O ciclo do CBERS-4A é fixado em
31 dias, fazendo a cobertura de todo o globo, com excecao dos polos. A Tabela 4.1
demonstra alguns pardmetros nominais do CBERS-4A (CBERS/INPE, 2020).

O satélite CBERS-4A possui uma massa total de 1730 kg e gera uma poténcia de
2100 W. A vida 1til do satélite foi construida para ser de 5 anos e a participacao
da construcao do satélite brasileira foi de 50%. O primeiro satélite que foi 100%
projetado e operado através da ciéncia brasileira é o Amazonia-1 que foi langado em
fevereiro de 2021.

Para a simulacao, foi considerado dados reais de érbita fornecidos pela CelesTrack,
que ¢ uma das principais organizacoes que divulgam os elementos orbitais de satélites
artificiais, por meio da tabela conhecida como Two-Line Element Sets (TLE), o
qual fornece dados contidos em duas linhas e que sao o suficiente para determinar
a Orbita através de métodos numéricos. Na Figura 4.1, que foi obtida no dia 31 de
janeiro de 2021, esta apresentada as informacoes que podem ser obtidas pela TLE.

As informagoes que nao estao referenciadas nao serao utilizadas neste relatorio.

Na Secao 4.1, é apresentado um método numérico possivel para a determinagao
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Tabela 4.1 - Pardmetros nominais do satélite CBERS-4A

Parametro Valor
Altitude 628,6 km
Inclinagao 97,89°
Hora local do nodo descendente 10:30 a.m.
Repeticao do ciclo 31 dias
Revolugoes/dia 14 +25/31
Periodo orbital 97,25 minutos

Estabilidade da hora local no nodo descendente =+ 10 minutos
Intervalo entre faixas adjacentes 3 dias

Estabelidade do trago no Equador + 5 km

Fonte: CBERS/INPE (2020)

Figura 4.1 - Tabela Two-Line Elements

Mome do Satélite

&

CBERS 44
1 448830 1993k 21838.517/8/7394 00009132 eovve-¢ 24413-4 @ 9992
2 44883 ‘3? 9393 110.8672 3361522 86.7186 2?3 4204 14.81524922 60321

Incllna;ac Excentrlcldade Anumalla verdadeira
inicial

Longitude do
Nodo
Acscendente

Argumento do Maovimento
pericentro médio

Fonte: Autor
da anomalia excéntrica para prever a posicao do satélite de acordo com os dados
inseridos da Figura 4.1. Como previsto existem pequenas variagoes dos dados reais

para os dados obtidos através do INPE, mas que na média ficam em torno da Tabela
4.1 (CBERS/INPE, 2020).
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4.1 Meétodo de Newton-Raphson

No Capitulo 3, foi mostrado os diferentes sistemas de coordenadas e como manusear
os elementos orbitais e calcular a posicao e a velocidade do satélite em um determi-
nado instante (¢) através das Equagdes 3.11 e 3.12, porém essas solugoes limitam-se
a apenas um tempo dado para um valor especifico da anomalia verdadeira (f). Nesse
sentido, torna-se necessario estipular uma relagao entre a anomalia verdadeira e o
tempo para que seja possivel prever os vetores posicao e velocidade sem que fosse
necessario checar a tabela TLE todos os dias. Para isso, ¢ imprescindivel introduzir
um método numérico para solugao de equagodes transcendentais, no caso, é utilizado
o Método de Newton-Raphson e dois novos pardmetros, a anomalia excéntrica (F)
e a anomalia média (M) para relacionar a anomalia média com o tempo e com o
uso das Equacgoes de Kepler determinar a anomalia excéntrica e, enfim, relacionar
a anomalia média e determinar os vetores 1 e v/ em qualquer instante na orbita do
satélite (FERNANDES; ZANARDI, 2018; CHAPRA; CANALE, 2016).

Inicialmente, é preciso coletar os dados da excentricidade, anomalia verdadeira ini-
cial e o semieixo maior na tabela TLE, adotando o valor da anomalia verdadeira
como dado inicial por variar com o tempo, sendo denotada por f,. A partir do conhe-
cimento desses elementos orbitais, segundo Fernandes e Zanardi (2018), é possivel

encontrar o valor da anomalia excéntrica inicial £, que é dado por

tan — = tan —. (4.1)

Encontrado o valor da anomalia excéntrica inicial E,, é possivel achar o valor da

anomalia média inicial M, a partir da Equacao de Kepler que é expressa como

My = E)— e - senk,. (4.2)

J& com o valor da anomalia média inicial M, encontra-se a anomalia média no

tempo t que é calculada como:

onde M, é a anomalia média em um dado instante ¢, que pode ser encontrada

através da Equacao de Kepler, At é a variacdo do tempo dada por t - tpen é o
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movimento médio, dado pela Equacao 4.4

n— \/g (4.4)

Com o valor obtido da anomalia média M no tempo t, fazemos o caminho inverso,
voltando para a Equacao de Kepler 4.2 para achar o valor da anomalia excéntrica FE,
no mesmo instante ¢. Entretanto, pela Equacao 4.2, torna-se impossivel a separagao
do termo E para sua resolucao, dessa maneira, é utilizado o Método de Newton-

Raphson para encontrar o valor de E.

O Método de Newton-Raphson encontra as raizes de uma determinada equagao
por meio de aproximacgoes. Nesse sentido, traga-se uma reta tangente a funcao e
determina-se um erro para que, caso nao atingido com esse grau de exatidao, é
repetido inimeras vezes até a reta tangente a curva se adequar aos parametros de-
terminados. Para a solucao da Equacao de Kepler 4.2, usualmente, usa-se a anomalia
média M como aproximacao inicial da reta tangente e estipula-se um erro bem pe-
queno para maior exatidao da anomalia excéntrica F. O cédlculo ¢ feito através de
um algoritmo criado em MATLAB.

Com o valor de E encontrado, partimos entao para achar a anomalia verdadeira f
no instante ¢, através da Equacao 4.1. Por fim, com o valor de f encontrado, usamos

as Equagoes 5.1 e 3.2 para encontrarmos os vetores r’ e v’, em qualquer instante da

trajetoria.

Dessa forma, com a previsao dos vetores posicao e velocidade em qualquer instante
de tempo é possivel propagar a Orbita do satélite artificial e tratar com exatidao
possiveis pertubacgoes em sua érbita. Caso seja necessario, é factivel a realizagdo da
mudanca de coordenadas do sistema orbital para o sistema ECI através do uso das
Equacoes 3.11 e 3.12, ja que os outros elementos orbitais sofrem baixas variagodes

em relacao a passagem de tempo.
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5 TORQUE DE PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

Os torques externos sao causados através de forcas externas que atuam no satélite
e podem ter diversas origens. Esses torques sao responsaveis por induzir a rotagao
do corpo em torno de um eixo imaginario em relagao a érbita. Nessa perspectiva, o
Torque de Pressao de Radiagao Solar (TPRS) também causa perturbagdes na érbita

e na rotacao do satélite através do fluxo de fétons oriundos do Sol.

Existem duas possiveis fontes importantes de radiacao no satélite artificial, a Terra
e 0 Sol. A Terra pode emitir radiagao significantemente de duas maneiras, através da
reflexao de fotons que se chocam com a Terra e esbarram no satélite apos essa reflexao
(albedo terrestre) e através da emissao de radiagao do infra-vermelho que segue a
Lei de Stefan-Boltzmann, ou seja, é proporcional a quarta poténcia da temperatura
absoluta da superficie terrestre. No caso do Sol, a radiacao incidente no satélite é
direta, portanto, define-se o Torque de Pressdo de Radiacao Solar Direta que sera o
foco neste relatério (MOTTA et al., 2011; ZANARDI, 1993)

Em baixas altitudes, a influéncia do TPRS é menor em satélites artificiais que funcio-
nam, geralmente, como satélites de sensoriamento remoto e o Torque Aerodindmico
(TA) é predominante. Em satélites de Orbitas altas, como os geoestacionarios, o
TPRS influencia diretamente nas perturbacoes da orbita do satélite e o TA diminui
consideravelmente. Dessa forma, conclui-se que quanto mais baixa a altitude do sa-
télite, menor a influéncia do fluxo de fétons provindos do Sol e, consequentemente,
menor o Torque de Pressao de Radiagdo Solar (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

5.1 Pressao de Radiagao Solar

A Pressao de Radiagao Solar é dada através do fluxo de fétons oriundos do Sol
que incidem diretamente em uma superficie qualquer. Os fétons incidentes possuem
energia que é conhecida como energia radiante. E vélido ressaltar que a energia
radiante sofre alteragoes com o espalhamento da atmosfera, mas como o satélite fica
em uma regiao acima da atmosfera terrestre, entao essas variagbes nao serao aqui

consideradas.

A energia radiante sobre uma superficie e a sua taxa de variagao sobre uma unidade
de area é conhecida como fluxo de energia radiante que pode ser definida matema-

ticamente, de acordo com Motta et al. (2011), como
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d(E)
(dA) = cil = [W/m?). (5.1)

Para determinar o fluxo de energia radiante é necessario ter a distancia de uma
unidade astrénomica que equivale & ag = 1,49597870 x 10 m = 1 UA. De acordo
com Carrara (2013), a constante solar pode sofrer uma alteragao percentual de 7%
em relagao ao ano devido ao movimento da Terra em torno do Sol, mas que ¢ adotada

frequentemente o valor de 1,353 kW /m?.

Outras medidas também sao adotadas, segundo Markley e Crassidis (2014), o valor
para a constante solar é 1,361 kW/m? para o valor minimo e 1,363 kW /m? para o
valor maximo. Embora, a constante solar possa sofrer alteragoes com o movimento

translacional da Terra.

Neste relatorio, sera utilizado o valor fixo para a distancia até o Sol e para a constante

solar, a constante solar Sy serd a adotada por Carrara (2013), ou seja

So = 1,353 kW /m?. (5.2)

Assim, é possivel definir o fluxo de energia radiante em uma distancia qualquer R/,
ja que é proporcional a razao ao quadrado da distancia do Sol dividido pela distancia

qualquer R’

S = SO<“RS;>2. (5.3)

A Pressao de Radiacao Solar é determinada quando o fluxo de energia radiante é

perpendicular a superficie do satélite e é dada por

P =

o | Ly

K

onde ¢ é a velocidade da luz no espaco que assume o valor de ¢ = 299.792.458 m/s
e K, de acordo com Georgevic (1971), é K = 1,01 x 10'7" kg m/s

5.2 Forca de Pressao de Radiagcao de Solar

Na superficie do satélite, o fluxo de energia radiante é parcialmente refletido com

uma parcela v que pode ser refletido difusamente (os raios sao refletidos com varios
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dngulos) ou especularmente (fétons refletidos apenas em uma dire¢do) e uma outra
parte (1 — ) é absorvida e irradiada novamente. A reflexdo difusa obedece a Lei de
Lambert e é proporcional o cosseno do angulo de reflexdo com a dire¢ao normal e
a parcela total de reflexdo dos fétons refletidos especularmente é 8y (MOTTA et al.,
2011; ZANARDI, 1993; MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

Segundo Motta et al. (2011), segue que a forca elementar dF exercida em uma

pequena superficie dS do satélite é dada por

. K [|2
dF = ——{ [%(1 — B)cos(0;) + 4B~ycos®(0;) |+ [(1 — B’y)cos(@i)]ﬁ}, (5.5)
sendo [ o coeficiente de reflexdo especular e v o coeficiente de reflexao total e os
versores 1 e U apontando para a direcdo normal e para a direcdo que os fétons
refletidos com um angulo de incidéncia 0;, respectivamente. A Figura 5.1 representa

a incidéncia do fluxo de energia radiante sobre a superfice do satélite.

Figura 5.1 - Representacao de raios solares na superficie do satélite

Fonte: Autor

Dessa forma, a forca de pressao de radiagao solar é calculada pela integral de dF

sobre toda a superficie do satélite a qual ha incidéncia solar
Js AF = [{[=#={% (1 = B)cos(6:) + 4Bycos*(6:))f + [(1 — B)cos(6)]a] }dS,
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assim,

_ / { [ 52 2y (1 — B)cos(6;) + 4Bvcos*(6;) |A+ [(1 — ﬁv)cos(ﬁﬁ]ﬁ}}d& (5.6)

5.3 Torque de Pressao de Radiagao Solar

O Torque de Pressao de Radiagao Solar depende do centro de massa (CM) do saté-
lite para provocar uma perturbacao significativa. Neste relatorio, sera considerada
apenas a forca de pressao de radiagao solar direta no satélite, ou seja, toda a ana-
lise serd feita com o fluxo de fétons incidindo diretamente na superficie do satélite
sem considerar a radiacao causada pelo albedo terrestre e os periodos de desconti-
nuidade quando o satélite esta na sombra da Terra o qual é necessario incluir uma
funcao denominada Fun¢do Sombra que analisa esse periodo de penumbra do satélite
(ZANARDI et al., 2005).

A analise do TPRS pode ser feita através do produto vetorial do vetor posi¢ao no

Sistema Principal com a Equagao 5.5, ou seja

AN =7 x dF. (5.7)

A Equacao 5.7 também pode ser escrita como um produto vetorial do vetor posi¢ao

que ¢ definido no Sistema de Coordenadas Principal e da Equacao 5.6, assim

N= /s{ [ ]52 2;(1 — B)cos(8;) + 4Bycos (0;) |7 x A+ [(1 — Bv)cos(6;)]7 x a]}dg.
(5.8)

A determinagao das componentes do TPRS depende de um sistema fixo no satélite
que é denominado de Sistema Principal que pode ser compreendido na Secao 3.4.
Além disso, é necessario estipular a diregao de incidéncia (i) e a dire¢ao normal (7)
a superficie e, consequentemente, é possivel determinar o angulo de incidéncia 6;,
o vetor posicao é determinado da distancia da superficie dS até o centro de massa
(CM) do satélite no sistema principal, o vetor posi¢ao R do Sol a Terra é considerado

com uma distancia fixa de uma unidade astronémica (ZANARDI, 1993). Apesar disso,
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nesse relatério é utilizado a expressao dada pela Secao 5.4 que apresenta o modelo
customizado para o satélite CBERS que foi desenvolvido por Fuming e Kuga (1999) e
serda abordado nas simulagdes no Capitulo 6 e, por esse motivo, nao serd desenvolvido

as componentes do torque de pressao de radiagao solar.

5.4 Modelo para o Torque de Pressao de Radiacao Solar para o satélite
CBERS

Para o satélite CBERS, é necessario otimizar os calculos e adotar um sistema para
célculo do TPRS customizado. De acordo com Fuming e Kuga (1999), as fungoes

do TPRS em seus respectivos eixos podem ser calculadas como

N, = 4,64 x 10" cos(Wt) +3,71 x 1077 — 3,84 x 107 5|cos(Wt)|cos(Wt), (5.9)

N, = 6,83 x 107 %sen(Wt) + 1,94 x 10~ %|sen(Wt)|sen(Wt), (5.10)

N, = — 4,64 x 107" sen(Wt) + 4,13 x 10"%|sen(Wt)|sen(Wt), (5.11)

tal que, W ¢ velocidade de rotagao do satélite e t é o tempo calculado a partir do

nodo ascendente. O torque é calculado em [N - m].

De acordo com Fuming e Kuga (1999), a expressao das componentes do TPRS pode
ser calculada em funcao da latitude verdadeira u no lugar de Wt. Dessa forma, as

Equagoes 5.9, 5.10, 5.11 sao iguais a:

N, = 4,64 x 107*cos(u) + 3,71 x 1077 — 3,84 x 10~%|cos(u)|cos(u),  (5.12)

N, = 6,83 x 107 %sen(u) + 1,94 x 107 5|sen(u)|sen(u) (5.13)

N, = — 4,64 x 107* sen(u) + 4,13 x 107%|sen(u)|sen(u). (5.14)

Ademais, em Fuming e Kuga (1999), sao apresentados modelos de simulagoes para
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os torques aerodindmico e magnético, mas que nao serdao abordados neste trabalho.
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6 SIMULACAO

Neste capitulo, para o satélite CBERS-4A, apresentam-se aplicagoes das teorias de-
senvolvidas. O modelo para a propagacao da érbita é desenvolvida com o cédlculo da
anomalia excéntrica e através do método de Newton-Raphson (Segao 4.1) é possivel
definir a orbita do satélite. O software MATLAB foi utilizado para implementagao
do cédigo para propagacao da érbita e calculo do Torque de Pressao de Radiagao

Solar.
6.1 Simulacao da 6rbita do satélite CBERS-4A

O algoritmo da simulagao foi adaptado de Condoleo (2021). A adaptagdo do algo-
ritmo foi necessaria para adaptar aos dados que sao fornecidos no Two-Line Element
Sets (TLE). Inicialmente, foi necessario fornecer alguns dados do satélite para o cal-
culo da dinamica orbital, tal qual o semi-eixo maior do satélite, porém esse dado
nao é fornecido pela TLE. A fim de contornar a situacio, foi aplicado o calculo
do semi-eixo maior a partir do movimento médio n que é fornecido na tabela em

rev/dia. A equagao para a determinagao do semi-eixo maior é fornecida a seguir:

1/3
0 (:) (6.1)

Na primeira etapa, é fornecido alguns elementos orbitais do satélite para propaga-
¢ao da orbita de acordo com a Tabela 6.1. Apés a inclusao da longitude do nodo
ascendente (€2), argumento do perigeu (w), anomalia verdadeira inicial (fp), incli-
nagao (I), movimento médio (n) e excentricidade (e), o algoritmo calcula dados da
orbita, como as posicoes e as velocidades do perigeu e apogeu, o semi-latus rectum,
o periodo, o vetor momentum angular e o vetor nodo ascendente. Os valores obtidos

através desta primeira etapa é fornecido nas Tabela 6.2.

Na segunda etapa, é necessario incluir alguns dados de variacdo de tempo para o
calculo das posicoes do satélite e também a quantidade de orbitas que sera calculada
pelo programa. Nesse contexto, a inclusao de uma variagao de tempo pequena para
o satélite faz com que a érbita seja calculada de maneira muito semelhante a real,

embora que desconsiderada as perturbacoes do satélite e o controle de atitude.

Na terceira etapa, aplica-se o método de Newton-Raphson e é calculado a dinamica
orbital do satélite, através das anomalias excéntrica e média, é factivel determinar a

anomalia verdadeira (f), latitude verdadeira (u) e o vetor posi¢do (1) em qualquer
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Tabela 6.1 - Condigbes iniciais obtidas via TLE

Elemento orbital

Valor inserido no algoritmo

Argumento do perigeu (w)
Anomalia verdadeira inicial (fp)

Longitude do nodo ascendente ()

Inclinagao
Movimento médio (n)

Excentricidade

86,7186°
273,4204°
110,8672°
97,9393°
14,81524922 rev/dia
0,0001522

Fonte: Autor

Tabela 6.2 - Resultados obtidos através do algoritmo

Parametro

Valor obtido através do algoritmo

Raio do perigeu

Raio do apogeu
Altitude do perigeu
Altitude do apogeu
Velocidade no perigeu
Velocidade no apogeu

Periodo orbital

7001,586 km
7003,718 km
623,586 km
97,9393°
7,5458 km /s
7,5435 km/s
1h 37m 11s

instante t. A partir desses dados, é

Na quarta etapa, calcula-se as coordenadas do vetor posicao do satélite no Sistema

Fonte: Autor

possivel propagar a érbita do satélite.

Inercial Centrado na Terra (Segao 3.1) e no Sistema Orbital (Segao 3.5).

Na tultima etapa, é necessario incluir o angulo de Greenwich e depois algumas opgoes

para a andlise grafica em 3 dimensdes e em 2 dimensoes da orbita, tal qual o zoom

aplicado na Terra em 3D e opgoes

longitudes ou simplesmente sem as

6.1.1 Aplicagao do algoritmo

A partir do algoritmo de Condoleo (2021) e das informagoes da Tabela 6.1, é pos-

sivel calcular uma ou diversas orbitas para o satélite CBERS-4A. Dessa forma, a

da Terra planificada em 2D com as latitudes e

linhas imaginérias.

para o satélite CBERS-4A

30



representacao da trajetoria do satélite em 2 ou 3 dimensdes pode ser representada

a seguir.

A Figura 6.1 representa uma unica érbita propagada do CBERS-4A em torno da
Terra em 3 dimensoes. Os eixos OXY Z, com origem no centro da Terra, representam
o Sistema Inercial Centrado na Terra (Secao 3.1), enquanto a linha verde é a projecao

do satélite na érbita e a linha rosa é a posicao simulada do CBERS-4A.

Figura 6.1 - Simulacdo de uma 6rbita do CBERS-4A em torno da Terra

Fonte: Autor (com o uso do algoritmo de Condoleo (2021))

Ademais, ha também o calculo da érbita na Terra planificada, ou seja, com a Terra
em 2 dimensoes e a trajetoria planificada do CBERS-4A do TLE da Figura 4.1. A

Figura 6.2 representa a trajetéria planificada.

A simulacao para véarias orbitas também é possivel para o algoritmo de Condoleo
(2021). Nesse contexto, aplicar para diversas Orbitas é extremamente importante
para visualizar como o satélite CBERS-4A faz a cobertura da Terra. A Figura 6.3
representa o satélite com 10 dérbitas e 100 érbitas com 100 segundos de espagamento

de uma posicao até outra, respectivamente, em trés dimensoes.

Além disso, as érbitas planificadas sdo imprescindiveis para a compreensao de como
a projecao do satélite esta varrendo a superficie terrestre. As Figuras 6.4 e 6.5 repre-

sentam a aplicacao do algoritmo para 10 e 100 orbitas planificadas, respectivamente.

A partir das figuras inseridas e das explicacoes de cada uma delas, é factivel concluir

que elas sao essenciais para a compreensao da varredura do satélite em 3 dimensoes
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Figura 6.2 - Simulacdo de uma érbita do CBERS-4A em torno da Terra planificada

30
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Fonte: Autor (com o uso do algoritmo de Condoleo (2021))

Figura 6.3 - Simulagao de dez e cem 6rbitas do CBERS-4A, respectivamente, em torno da
Terra

Fonte: Autor (com o uso do algoritmo de Condoleo (2021))

e 2 dimensoes e qual é o comportamento da érbita do CBERS-4A.

6.2 Simulacao do modelo para o Torque de Pressao de Radiacao Solar
para o satélite CBERS

Segundo Fuming e Kuga (1999), os torques de pressao de radiacao solar, aerodina-
mico e magnético podem ser modelados por uma funcao que depende da velocidade

angular W e o tempo t. De acordo com as Equacgoes Equagoes 5.9, 5.10, 5.11, é
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Figura 6.4 - Simulacdo de dez érbitas do CBERS-4A em torno da Terra planificada

Fonte: Autor (com o uso do algoritmo de Condoleo (2021))

Figura 6.5 - Simulacdo de cem érbitas do CBERS-4A em torno da Terra planificada

180 165 150 135 120 406 90 75 60 45 30 45 0 15 30 45 60 75 90 105 120 135 150 165 180

Fonte: Autor (com o uso do algoritmo de Condoleo (2021))

fornecido um modelo para a simulagao das componentes do Torque de Pressao de

Radiacao Solar em suas determinadas componentes.

Dessa forma, a fim de elaborar a simulagdo do TPRS para o satélite CBERS-4A, foi

usado o software MATLAB para a criacdo de um algoritmo que demonstre a variagao
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do TPRS no satélite durante a sua érbita. O algoritmo funciona com quatro etapas:

Na primeira etapa, ¢ fornecido alguns elementos orbitais do satélite, que foram adqui-
ridos da TLE (Tabela 6.1), para calcular alguns valores importantes da propagacao
da érbita. Apés a inclusdo da longitude do nodo ascendente (£2), argumento do pe-
rigeu (w), anomalia verdadeira inicial (fy), inclinagdo (I), movimento médio (n) e
excentricidade (e), o algoritmo calcula dados da érbita através destes dados, como
as posigoes e as velocidades do perigeu e apogeu, o semi-latus rectum, o periodo, o

vetor momentum angular e o vetor nodo ascendente.

Na segunda etapa, ¢ necesséario incluir alguns dados de variacao de tempo para o
calculo das posicoes do satélite e também a quantidade de orbitas que sera calculada
pelo algoritmo. Nesse contexto, a inclusao de uma variagao de tempo pequena para

o satélite faz com que a érbita seja calculada de maneira semelhante a real.

Na terceira etapa, aplica-se o método de Newton-Raphson de forma a completar os
elementos Keplerianos necessarios para determinar a orbita e localizacao do satélite,
através das anomalias excéntrica e média, é factivel determinar a anomalia verda-
deira (f), latitude verdadeira (u) e o vetor posicdo (r) em qualquer instante t. A
partir desses dados, é possivel substituir o valor da latitude verdadeira (u) por Wt
(FUMING; KUGA, 1999).

Na quarta etapa, calcula-se as equagoes que foram fornecidas através de Fuming
e Kuga (1999) e constréi-se um gréafico das componentes do Torque de Pressao de
Radiacao Solar. O tempo é dado em segundos, pois representa a passagem de uma
unica orbita do satélite CBERS-4A, ou seja, o periodo orbital de 97,25 minutos.

As Figuras 6.6, 6.7, 6.8 representam as variagoes do TPRS através de uma orbita

em relagao aos seus respectivos eixos.

Como indicado nas Figuras 6.6, 6.7 e 6.8, as magnitudes para o Torque de Pressao
de Radiacdo Solar Direta sao de ordens de 10~* para o eixo X, 10~° para o eixo
Y e 107* para o eixo Z. Uma das possiveis justificativas para que os torques nao

sejam correspondentes em todos os eixos, é a presenga do painél girante no satélite

CBERS-4A e do corpo do satélite.

O painel girante do CBERS-4A é de muita importancia para o funcionamento do
satélite, ja que ele rotaciona para ficar com um 6timo posicionamento em relacao ao
Sol de maneira que a energia radiante seja aproveitada ao maximo. A energia obtida

através de um painél girante é sempre maior do que quando obtida por um painel
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Figura 6.6 - Torque de Pressao de Radiagdo Solar no eixo X
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Figura 6.7 - Torque de Pressao de Radiacao Solar no eixo Y
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Figura 6.8 - Torque de Pressdo de Radiagdo Solar no eixo Z
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Fonte: Autor

fixo, mas certos critérios no projeto e analise devem ser calculados para melhor
otimizagao do satélite (CARRARA, 1984).

A variacao da poténcia captada ao longo da 6rbita é um outro fator fundamental
que é decisivo para a escolha de um painel girante ou fixo. Segundo Carrara (2013),
a variacao percentual do fluxo de energia incidente por unidade de area varia de
acordo com o movimento translacional da Terra em torno do Sol. O valor que é
frequentemente usado para a constante solar é Sy = 1,353 kW/m? (CARRARA,
1984).

A Figura 6.9 é uma representacao interna dos equipamentos do CBERS-4A. As
dimensoes do painel solar em metros é de 6,3 x 2,6. A presenca de um painel solar
interfere, principalmente, no centro de pressao do satélite e no centro de massa do

satélite e, consequentemente, na influéncia da perturbacao do TPRS.

Ademais, é factivel calcular a norma do TPRS através da Equacado 6.2 em cada

instante da orbita.

IN|| = /N, + N, + N, (6.2)
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Figura 6.9 - Configuracdo do CBERS-4A

Fonte: (INPE, 2021)

Assim, é possivel calcular o TPRS a cada instante. A Figura 6.10 representa a norma
do vetor TPRS em torno de uma érbita com as condigoes iniciais colocadas através
da Tabela 6.1.

Figura 6.10 - Norma do vetor Torque de Pressao de Radiacao Solar

A
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Fonte: Autor
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Dessa forma, pode-se considerar que a variacdo do TPRS em torno dos seus trés
eixos sao dependentes de outros fatores, como o movimento do painel girante do
satélite CBERS-4A, mas que para uma analise de uma érbita do satélite em torno
da Terra, a variacao seria muito pequena. Para uma analise de todas as rotagoes
do satélite em torno da Terra e a Terra girando em torno do Sol, haveria mudangas
significativas na analise do TPRS, ja que a incidéncia solar varia de acordo com a

posicao da Terra.

Além disso, a influéncia da posicao da Terra em relacao ao seu movimento translaci-
onal em volta da Terra influencia significativamente no angulo de incidéncia (6;) que
pode ser compreendido na Figura 5.1 e pode ser obtida através do produto interno
entre a diregdo normal (72) e o versor do Sol (@). A norma do TPRS possui quatro
ciclos, ou seja, possivelmente, esteja relacionado com os quatro ciclos da rotacao do
painel solar em busca do posicionamento 6timo do satélite em busca de minimizar

o angulo de incidéncia.

A partir das informagdes coletadas do TPRS em torno de um eixo ou através de sua
norma, ¢ possivel calcular a variagao do TPRS em funcao da anomalia verdadeira
(f) em cada instante. Os graficos de N,, N, e N, em func@o da anomalia verdadeira

estao representadas pelas Figuras 6.11, 6.12 e 6.13.

Figura 6.11 - Torque de Pressao de Radiagao Solar no eixo X em funcdo da anomalia
verdadeira

«107
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Fonte: Autor

38



Figura 6.12 - Torque de Pressdo de Radiacdo Solar no eixo Y em funcido da anomalia
verdadeira
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Fonte: Autor

Figura 6.13 - Torque de Pressdo de Radiagdo Solar no eixo Z em funcdo da anomalia
verdadeira
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Fonte: Autor

Assim, as Figuras 6.11, 6.12 e 6.13 mostram que o comportamento da anomalia

verdadeira em relagao a orbita interfere no TPRS, ja que com passagem de tempo
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tem-se maior incidéncia solar e, consequentemente, maior pressao de radiagao solar.
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7 CONSIDERACOES FINAIS

Neste trabalho foi proposto estudar os principais elementos que definem a érbita de
um satélite artificial, assim como analisar a influéncia do torque de pressao de radia-
¢ao solar em satélites sol sincronos, como ¢é o caso do satélite CBERS. A importancia
deste estudo se deve ao fato que ao se projetar os sistemas de controle de atitude e
orbita de um satélite deve-se considerar todos os torques e forgas perturbadoras que

poderao interferir no satélite durante a missao.

Para o estudo do torque de pressao de radiacao solar considerou-se um modelo
customizado para o CBERS, ou seja, equagoes simplificadas, mas que representam
o torque nos 3 eixos do satélite. Estas equacoes foram fornecidas pelo INPE via
relatério (FUMING; KUGA, 1999).

Observou-se que a ordem do TPRS nos eixos X e Z sao de 107* Nm e no eixo Y de
10~° Nm. Estes valores mostram que a interferéncia deste tipo de torque apesar de
pequena, visto que o CBERS é um satélite de orbita baixa com 778 km de altitude,
ela deve ser considerada. A variacao dos valores pode ser justificada devido a alguns

pontos importantes, como:

« O CBERS possui um painel solar (apéndice) de area relevante quando

comparado com o corpo do satélite;

e O painel ¢é girante e busca o posicionamento 6timo a fim de reduzir o
maximo possivel o angulo de incidéncia, o que faz variar o torque durante
a Orbita do satélite (CARRARA, 1984);

o A magnitude diferenciada para o eixo Y pode ser justificada devido ao
centro de pressoes localizado sobre este eixo e préximo ao centro do painel
do CBERS (CARRARA, 2013).

Os resultados obtidos sao importantes, pois servirao de base para a implementagao
de um modelo que leve em consideracao a variagao do angulo de incidéncia do fluxo
de fétons oriundos do Sol no painel solar, de forma a ser determinado o torque
de pressao de radiagao solar atuante no mesmo. Estes resultados contribuirdo para
fortalecer a justificativa de que as variagdes percebidas nos resultados do torque
calculados via modelo customizado do CBERS sao devido a contribui¢ao do painel

solar.
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