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RESUMO

Os satélites artificiais terrestres possuem diversas aplicagbes, entre elas a
telecomunicacgéo (internet, TV, GPS), observacdo da Terra, exploragao espacial
(telescopios espaciais), meteorologia (monitoramento do clima, queimadas,
desmatamentos, niveis de poluigéo), realizagdo de experiéncias em ambiente de
micro gravidade, estudos geodindmicos, aplicagbes militares, etc. Quando se
estuda o movimento orbital de um satélite artificial terrestre, € imprescindivel que
os efeitos das forgas perturbadoras sejam analisados. Devido as perturbagdes,
a orbita de um satélite se afasta da orbita eliptica de dois corpos, e dessa forma,
a oOrbita se deforma. O presente trabalho refere-se ao estudo do movimento
orbital de satélites artificiais ao redor da Terra, utilizando as equacdes planetarias
de Lagrange para analisar as variagdes (seculares e periddicas) dos elementos
orbitais tendo em vista perturbag¢des em virtude da distribuicdo ndo uniforme de
sua massa. Foram quantificados os efeitos dos coeficientes zonais J2, J3, J4,
J2+J3 e J2+J3+J4 separadamente, sobre 0 semieixo maior da érbita de satélites
artificiais da Terra em orbita inicial de 700 km de altura, fixando inclinagdes de
30°, 45° e 60° e para excentricidades 0,01 e 0,02. Fora, também, quantificados
os efeitos dos coeficientes zonais sobre o semieixo maior de 690 km de altura.
Solugdes analiticas aproximadas foram comparadas com solu¢gées numeéricas
realizadas em Python para as simulag¢des e analise dos resultados.

Palavras-chave: Satélites artificiais. Perturbacées. Orbitas
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ABSTRACT

The terrestrial artificial satellites have several aplications, among them the
telecommunication (internet, TV, GPS), Earth observation, space exploration
(space telescopes), meteorology (weather, fire, deforestation, polution level
monitoring), the execution of experiences in microgravity environment,
geodynamic studies, military applications, etc. When one studies the orbital
moviment of a terrestrial artificial satellites, it's indispensable that the efects of
perturbing forces are analised. Due to the perturbations, the satellite orbit moves
away from the two-body eliptic orbit, and thus, the orbit deform itself. The present
paper refers to the study of the artificial satellites orbital moviment around the
Earth, using the Lagrange planetary equations to analise the variations (secular
and periodic) of orbital elements in view of perturbations due to the non-uniform
distribution of its mass. The zonal term effects were quantified separately J2, J3,
J4, J2+J3 e J2+J3+J4, over the orbit semi-major axis of the terrestrial artificial
satellites in initial orbit of 700 km height, fixating inclinations of 30°, 45° e 60° and
for 0,01 and 0,02 eccentricity. The zonal terms effects over the 690 km height
semi-major axis were also quantified. Approximated analitycal solutions are
compared with numerical solutions executed in Python for the result simulations
and analysis.

Keywords: Satélites artificiais. Perturbagées. Orbitas
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1 INTRODUGAO

Satélites artificiais terrestres sdo empregados em diversas atividades e entre
elas podemos citar: observagao da Terra, exploracdo espacial, realizacdo de
experiéncias em ambiente de micro gravidade, estudos geodindmicos,
monitoramento do clima, estudo da atmosfera e do campo magnético terrestre,
como elo em telecomunicacgoes, aplicagdes militares, etc. Os satélites artificiais
permitiram deslocar o horizonte das observagdes para distancias ndo atingiveis

do nosso planeta

Para que as medidas feitas através de satélites possam ser convenientemente
utilizadas, € essencial que suas Orbitas e atitudes sejam conhecidas, em cada
instante, com precisbes adequadas as finalidades da missdo para a qual o
satélite foi planejado. Nasce dai a necessidade de construgdo de teorias ou

métodos especiais, geralmente adaptados a especificas missoes.

Trajetorias (Orbitas) de satélites artificiais ndo perturbadas sao curvas planas
(cbnicas), em um plano fixo em relagdo a um sistema de referéncia inercial e
podem ser descritas em termos de seis constantes, chamadas de elementos
keplerianos: semieixo maior, excentricidade, inclinacdo do plano orbital em
relacdo ao plano de referéncia, longitude do nodo ascendente. argumento do
periodo e instante de passagem pelo perifoco. Este satélite, em O6rbita
kepleriana, esta sujeito somente a atragdo gravitacional do corpo central com

toda massa centrada no centro de massa

Observando a orbita de um satélite artificial, nota-se que a mesma varia com o
passar do tempo, ndo seguindo o movimento kepleriano. Isso se deve as
perturbacdes orbitais, que alteram a orbita do satélite e para que este continue
em uma Oorbita desejada, € necessario que haja uma corregdo em sua trajetéria.
Entre as principais forgas (ou efeitos) perturbativas estdo a ndo homogeneidade
de massa do corpo central, pressdo da radiacdo solar, arrasto atmosférico,

perturbagdes gravitacionais por outros corpos, marés, etc.

A modelagem matematica do estudo das orbitas de satélites artificiais parte do
problema dos dois corpos utilizando as leis de Kepler, as Leis de Newton, Lei da

Gravitacdo Universal de Newton, onde se estuda o movimento de dois corpos
1



atraindo-se exclusivamente sob a atragdo da forga gravitacional. A seguir,
supondo que um dos corpos tem massa muito pequena e que este nao atrai o
corpo maior, reduzimos o problema ao estudo do movimento do corpo pequeno
em relagdo ao corpo maior O movimento € descrito matematicamente por um
sistema de 6 equacgdes diferenciais ordinarias, que fornecem em cada instante a
posicao e a velocidade do corpo menor em relagcdo ao centro de massa do maior.
Utilizando coordenadas polares deduz-se que a solugéo deste problema é uma
cbnica, dependendo das condig¢des inicias podendo ser uma elipse uma parabola

ou uma hipérbole.

Quando consideramos perturbacdes, os elementos orbitais variam e uma das
formas de analisar as variagdes € utilizar as equagdes planetarias de Lagrange
obtidas através de métodos de teoria de perturbacdes. Caso as perturbagdes
sejam por forgas que nao derivam de um potencial as equagdes de Lagrange

sdo colocadas na chamada forma de Gauss.

O presente projeto refere-se a analise do movimento orbital de satélites artificiais
da Terra, levando-se em conta perturbagdes devidas a distribuicdo ndo uniforme
de sua massa. Especificamente foram quantificados os efeitos dos coeficientes
J2, J2+J3 e J2+J3+J4, separadamente, sobre o semieixo maior da orbita de
satélites artificiais Terra em 6rbita inicial de 700 km de altura, fixando inclinagcdes
de 30°, 45° 60° e para excentricidades 0,01 e 0,02. Fora, também, quantificados
os efeitos dos coeficientes zonais sobre o semieixo maior de 600 km de altura.

Solugdes analiticas aproximadas e solugdes numéricas foram utilizadas para

analise de resultados.



2 DESENVOLVIMENTO
2.1. O PROBLEMA DOS DOIS CORPOS

Considera-se dois pontos materiais P1 e P2, de massas m1 e m2 respectivamente,
em um sistema de referéncia Galileano sujeitos somente a agdo de uma forga
central. Deseja-se estudar o movimento de P2 em relagdo a P+ (VILHENA DE
MORAES, 1978).

2.1.1. REDUGCAO DO PROBLEMA DOS DOIS CORPOS

De acordo com a Lei da Gravitagao Universal de Newton, a forca que m;j exerce
sobre mi, com i # j € dada por:

P, —P (2.1)

r3 '’

ﬁl'j = —Gmlm]
emque r = |7].

Figura 2.1 - Sistema de coordenadas no problema dos dois corpos.

Fonte: Kuga et al. (2012).

Da segunda lei de Newton tem-se:

KN mymy Py — P, 2.2
mr; = —G " 2 : ( )

LN mlmz Pz - Pl (2.3)
mzrz = - r rz .



As Equacgbes (2.2) e (2.3) formam um sistema de 6 equagdes diferenciais de 22
ordem, isto é, 12 equacgdes diferenciais de 12 ordem. Dessa forma, a solucao

completa deste problema exige 12 constantes de integragao.

A partir das Equagbes (2.2) e (2.3), obtém-se as equagdes do movimento
relativas ao centro de massa, e por fim, a equacgao vetorial do movimento de um

corpo em relagao ao outro.

5 ur (2.4)
r=—-——-,
rer
onde
= G(m; +my,), (2.9)

que fornece o movimento de P2 em relagédo a P1, com u sendo o parametro

gravitacional.
2.1.2. SOLUCAO DO PROBLEMA DOS DOIS CORPOS

O sistema de equacgdes diferenciais fora reduzido de 12 para 6 equacgdes
diferenciais, e assim, sdo necessarias 6 constantes de integragdo para sua
solucdo. Como o sistema nao possui influéncia de forgcas externas, a aceleragao
de seu centro de massa € nula. Além disto, como a forga é central, o momento
angular é constante, logo movimento é plano e trabalhando no plano do
movimento, a ordem do sistema se reduz de 6 para 4 (VILHENA DE MORAES,
1978).

Utilizando a integral das areas (movimento plano) e a integral da energia (energia
constante), isto é, duas integrais primeiras do movimento orbital, obtém-se que
a solugcdo do problema dos dois corpos € uma trajetéria cbnica, que em
coordenadas polares, utilizando

P= C—Z =a(l-—e? (2.6)
U



2EC? . (2.7)

tem-se:

_ p (2.8)
"~ 1+ecos(¢p — w)

r

em que P é o semi latusrectum, a o0 semieixo maior, e a excentricidade da cénica

e (¢ — w) o angulo polar.

Da Equagéao (2.7) pode-se observar:
e SeE <0,entdoe <1, isto é, a orbita sera eliptica;
e SeE =0,entdoe =1, isto &, a drbita sera parabdlica;
e SeE >0,entdoe > 1, isto &, a orbita sera parabdlica.

Nota-se que fora obtido 3 constantes de integragao, E, C, w (ou a, e, w). Obtém-

se a quarta constante utilizando do seguinte fato:
Da conservagao do momento angular

r?¢ = C, (2.9)
e obtém-se da Equacao (2.8), r = r(6). Deste modo, a quarta constante de vira
da integracéo

t 1 ®1 (2.10)

fdt :E f T2(¢)) dd)
T o

Comumente escolhe-se para t o0 instante de passagem pelo pericentro

(VILHENA DE MORAES, 1978).

2.2. ELEMENTOS ORBITAIS KEPLERIANOS

Através dos elementos orbitais keplerianos €& possivel determinar
completamente a posigdo de um corpo natural ou artificial em relagdo a outro em

uma orbita eliptica. Sao eles:



e a: semieixo maior da orbita;

e: excentricidade da orbita;

i: inclinagao da orbita em relacdo ao Equador;

Q: longitude do nodo ascendente;

w: argumento do pericentro;
e M:anomalia média.

No movimento plano foram definidos 3 elementos orbitais, a, e e M, que definem
a elipse e localizam o satélite no plano da elipse. Os elementos i, Q e w, também
chamados de angulos de Euler localizam a 6rbita espacialmente (KUGA et al.,
2012).

Figura 2.2 - Geometria para definicdo dos elementos orbitais.

peugeu
X

nodo ascendente

orbita

Fonte: Kuga et al., (2012)

Através da Figura (2.2) nota-se que o plano fundamental OXY esta no plano do
Equador. O eixo OX se dirige no ponto vernal y e, portanto, o sistema OXYZ é

considerado inercial. Aléem disso, pode-se dizer que o semieixo maior a e a



excentricidade e determinam o tamanho e forma da 6rbita respectivamente, o
argumento do periastro w orienta a érbita em seu plano, a longitude do nodo
ascendente Q e ainclinagao i indicam o plano da 6rbita, enquanto o instante de
passagem pelo pericentro T (ou anomalia média M) possibilitam situar o corpo
em sua orbita (KUGA, et al., 2012).

2.3. PERTURBACOES ORBITAIS

No problema dos dois corpos, as equacdes de movimento foram derivadas
através da lei da gravitacdo de Newton e leis de Kepler do movimento orbital,
onde sua solugao em coordenadas polares é uma trajetdria cénica, considerando

que a massa do corpo central é distribuida uniformemente.

Devido aos efeitos perturbativos ou forgas perturbadoras, a Equacéo (2.4) pode
ser usada apenas como uma estimagcdo do movimento orbital real, pois no
problema dos dois corpos os elementos orbitais keplerianos s&o constantes, isto
€, o satélite tem uma 6érbita fixa em um plano fixo. Em uma o6rbita real, a medida
que o tempo de propagacgédo aumenta os elementos orbitais vao variando com o
tempo. Tais forgas perturbadoras incluem a ndo homogeneidade de massa do
corpo central, arrasto atmosférico, perturbacbes gravitacionais por outros
corpos, mareés, etc. A forma geral das equagdes do movimento perturbado é
dada por (CHOBOTOV, 2002)

(2.11)

4 u
r= —r—3r + ap,
onde a, € a soma de todas as aceleragbes perturbadoras.

Neste trabalho serdo consideradas apenas as perturbacdes devido a nao
homogeneidade de massa da Terra. Por simplicidade, sera chamado de

perturbagao devido ao geopotencial.
2.4. POTENCIAL GRAVITACIONAL

E necessario introduzir o conceito de potencial gravitacional para se ter uma
visao clara dos harménicos gravitacionais. Se assumir a massa do corpo central

uniformemente distribuida em uma esfera, a fung¢ao para o potencial é dada por

7



H (2.12)
Tr

indicando que a for¢ca do potencial gravitacional é diretamente proporcional a
massa e inversamente proporcional a distancia do corpo central. Entretanto,
devido a distribuigdo ndo uniforme de massa da Terra, deve-se considerar um

esferoide no desenvolvimento do potencial, onde pode ser embasado por

o= K2 dTm' (2.13)

onde dm é um elemento infinitesimal de massa do corpo central e s é a distancia
deste elemento de massa para o ponto material atraido para o centro do corpo

central. Através da Equacéo (2.12) obtém-se

n
H Ae\™
p== E E (7) pd (W)Cpq cOS GA + Sy gs€n A, (2.14)
q=0
n=0

onde G, , € S, 4 sdo coeficientes a determinar, a, € o raio equatorial do corpo,
pl(w) s&o os polinémios de Legendre e A é a longitude do satélite nas

coordenadas do corpo fixo.

A fungao do geopotencial expresso em termos dos coeficientes esféricos, € dada
por (CHOBOTQV, 2002):

o (2.15)

onde:
e r —vetor posi¢ao do satélite;
e ¢ — latitude do satélite;

e 1 —longitude do satélite;



e u — constante gravitacional do corpo central;

e R, —raio do corpo central;

e P, —polinbmio associado de Legendre de grau n e ordem m;

e P, — polinbmio associado de Legendre de grau n e ordem zero;

e |, Jam» Anm — caracteristicas do corpo central o qual o satélite orbita.
A perturbacdo causada pela distribuicdo ndo uniforme da Terra deriva de um
potencial, pois a forga gravitacional &€ conservativa.

2.5. HARMONICOS ESFERICOS

Os harmonicos esféricos descrevem o achatamento do corpo central e os termos
fatorados J,, e J,.,, estao relacionados com os mesmos. Os harmdnicos esféricos
podem ser representados geometricamente, onde depende do grau n e da ordem
m. Se m = 0, os harmdnicos mudam o sinal no intervalo de 0 < 6 < m e néo
dependem da longitude A. Eles dividem a esfera em zonas e sdo denominados
harménicos zonais e podem ser vistos na figura 2.3. Para este trabalho, ser&o
considerados somente os harménicos zonais, desconsiderando os harmonicos
setoriais e tesserais (KUGA et al., 2012).

Figura 2.3 - Harmonicos zonais.

Fonte: Kuga et al., 2012



Figura 2.4 - Harmdnicos tesserais.

Fonte: Kuga et al., 2012.

Figura 2.5 - Harmdnicos setoriais.

Fonte: Kuga et al., 2012.

2.6. EQUACOES PLANETARIAS DE LAGRANGE

Quando um corpo esta sujeito somente a atragcéo gravitacional do corpo central,
é dito que a orbita deste corpo € um movimento kepleriano. No problema dos
dois corpos, o movimento € kepleriano e os elementos orbitais sdo constantes.
Quando as perturbagdes orbitais sdo consideradas, estes elementos variam no
tempo e as equacgdes planetarias de Lagrange informam quanto eles variam. As
equacgdes sao dadas por (BEUTLER et al., 2005):

10



da_ 2 OR

dt  nadM

de V1—626R+1_326R

dt  na’e dw na®? oM

di 1 OR N cos i OR

dt  na?V1—e2senid? nazV1 —e2senidw (2.16)
an 1 OR

dt na*v1 —e?seni ai

do V1—e29R cosi oR

dt  na?e de ng2V1—elseni 0i

dM 2 0R 1-¢?dR

—=n
dt nada naZe de

onde R é a fungao perturbadora e n € o movimento médio de um satélite artificial.
Os elementos a, e e i sdo os elementos métricos e os elementos 2, w e M séo
os elementos angulares. Embora M se comporte como elemento métrico, € um
elemento angular e uma constante de integragéo (instante de passagem pelo

pericentro 1).

Esta forma das equacgdes planetarias de Lagrange s&o para perturbagdes por

forcas que derivam de um potencial.

11



3 METODOLOGIA

A modelagem do problema fora feita através do problema dos dois corpos, onde
0 corpo primario € a Terra e o corpo em Orbita é um satélite artificial de massa
infinitesimal (pois a massa da Terra € muito maior que a massa do satélite), onde
o movimento orbital perturbado esta sujeito somente a atragédo gravitacional da

Terra.

Para encontrar as variagdes dos elementos orbitais € necessario utilizar as
equacgdes planetarias de Lagrange. Sera considerado apenas a perturbagéo
devido ao geopotencial considerando os harménicos zonais correspondentes

aos termos em J,, J5; e J,, através de métodos analiticos e numéricos.

Sao considerados apenas termos de longo periodo, ou seja, excluindo os termos

que aparecem a anomalia média da expressao do potencial.

As equacgdes foram obtidas através da linguagem de programacéo Python, bem
como as simulagdes, graficos e integracdo numérica das equagdes da Lagrange.

3.1. VARIAGAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS
3.1.1. CONSIDERANDO O TERMO J, DO GEOPOTENCIAL

A partir de manipulacbes matematicas se obtém a expressao do potencial
(Equagéo (2.15)) em termos dos elementos orbitais keplerianos. O método para
obtencao das expressdes € chamado de método da média, onde se encontram
apenas os termos de longo periodo. A expressao é dada por (TRESACO et al.,
2018):

1, n? ey (3.1)
<< Ry, >>= _ZR"JZ—3(_2 + 3sini),

(1-e?)2
onde R,, € o raio equatorial.
Substituindo a Equacao (3.1) na Equagao (2.16), as derivadas temporais dos
elementos métricos em relagcao aos elementos angulares sao iguais a zero, pois
a Equacéo (3.1) s6 possui termos seculares e, portanto, os parametros a, e e i

sao constantes. Em contrapartida, as derivadas temporais dos elementos
12



angulares em relagdo aos elementos métricos sao diferentes de zero. Desse
modo, considerando somente o termo J, do potencial, a érbita do satélite tera
apenas variagcdes seculares, onde o0 semieixo maior, a excentricidade e a

inclinag&o da érbita ndo variam.
3.1.2. CONSIDERANDO O TERMO J; DO GEOPOTENCIAL

Utilizando o mesmo procedimento para o termo /5, se obtém a expresséo para o

potencial

3 ., n’sinie e (3.2)
<< Rj, >>= —§Rm]3—5(—4 + 55sin“ i) sin w.

a(l—e?)2

Nota-se que a Equacado (3.2) depende do elemento angular w além dos
elementos métricos a, e € i, 0 que causara variagdes periodicas nos elementos
métricos e angulares, exceto do semieixo maior, que permanecera constante.

Vale ressaltar que a Equacgdo (3.2) ndo possui solugdo analitica, podendo

apenas ser integrada numericamente.
3.1.3. CONSIDERANDO O TERMO J, DO GEOPOTENCIAL
A expressao para o potencial considerando somente o termo J, € dada por:

3 R n?
4 7

(3.3)
x (10e? sin? i(7 sin? i — 6) cos(2w)

— (3e2 +2)(35sin*i — 40sin?i + 8))

O termo J, causara variagbes seculares nos elementos angulares e nos
elementos métricos, com excecao do semieixo maior da orbita, que permanecera
constante.

Assim com o termo J; a Equacado (3.3) possui apenas solugdes numeéricas,

realizadas em Python.
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3.2. PARAMETROS UTILIZADOS NAS INTEGRAGOES NUMERICAS

Foram utilizados os seguintes parametros implementados em Python, através da
biblioteca SciPy e da rotina integrate.odeint, que utiliza a fungdo Isoda da
biblioteca odepack de FORTRAN para integrar sistemas de equagdes
diferenciais:

Tabela 3.1 — Constantes utilizadas nas integragdes numéricas.

Raio da Terra J2 I3 Ja M

6.378,14 km 1,082-1073| —2,5-107% | —1,6.107° 3,98-10°

Fonte: Produgéao do autor.

As condigdes iniciais para realizar as integragées numéricas sao:

Tabela 3.2 — Condigdes iniciais.

QAo €o iy 02y Wy M,

7000kme | 0,17e | 30° 45°
6900 km 0,2 e 60°

Fonte: Produgéao do autor.

60° 45° 60°

A propagacao da orbita sera de 0 a 180 dias e o tamanho do passo da integragao
numeérica sera de 0,01.
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4 RESULTADOS

A seguir serdo exibidos alguns resultados obtidos durante o desenvolvimento

deste trabalho.
4.1. VARIACAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS CONSIDERANDO J,

Para um satélite em orbita da Terra considerando somente o termo J, do

geopotencial, tém-se os seguintes resultados:

Figura 4.1 - Variagao considerando o termo J,.

(a) semieixo maior a = 7000km {b) semieixo maior a = 7000km
Longitude do nodo ascendente Longitude do nodo ascendents
o —_— e 001 = 3 . — Ree~-00Zi=30" |
—_— R =001 = 45* N = I .8=002 =45
— R-e=00Li=5" — 2. =002 i=60°
200 300 |
" -0 . =4 (H)
o —£00 L —500
=800 B0
1000 -100% 1
- - - 1 - - J
L .‘I'B 5 -"IS li:ll} k] JF:D' 175 @ 5 50 TS 100 125 150 ITs
Dias Dias

{c) semieixo maior a = 6900km.

Longitude do nodo ascendente

. 2 0.0L p = 30" 3 = B900kmM
— @001 i =30% & = TO00km

1000000 5
0000 1

EO0000 §

Graws

00000 5

200000 1

Fonte: Producao do autor.

4.2. VARIACAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS CONSIDERANDO J,

Para um satélite em orbita da Terra considerando somente o termo J; do

geopotencial, tém-se os seguintes resultados:
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Figura 4.2 — Variagéo considerando J5.

(a) semieixo maior = 7000km (b) semieixo maior = 7000km
6212 Longitude do nodo ascendente Longitude do nodo ascendent,
-0.000325 -5.0705
-0.000350
-0.000375 -5.0710
§'°°°°‘°° — PB-e=00Li=30" g-sons — B-e=00Li=45*
-0.000425
-5.0720
~0.000450
-0.000475 ~5.0725
-0.000500 . v e v T M T v v v v v
0 r-3 50 B 100 125 150 175 0 =] 50 ) 100 125 150 175
Dias Dias
(c) semieixo maior = 7000km (d) semieixo maior = 6900km
6216 Longitude do nodo ascendente -6.533 Longitude do nodo ascendente
-0.00015
=0.00005 -0.00020
-0.00010 -0.00025
-0.00015 ~0.00030
g-oooozo — 3.e=002;i=30° §-000015 — PB-¢002;i=30°
-0.00025 ~0.00040
-0.00030 ~0.00045
-0.00035 =0.00050
0 2% s 75 100 15 180 15 0 2% S 75 100 125 15 175
Dias Dias
Fonte: Produgao do autor.
Figura 4.3 — Variagéo considerando J;
(a)e=0,02;i= 230" (b)e=002;1=230"
Excentricidade el Inclinagao
oor t 400175 T :
QO00YS0 1—
aoe
000125 4
0051 000100 1
2 004 ] £ ooo01s 1
& &
QO00SE 1
003 A
00625
ooz O D000
001 ; Risios W
o . 500 ™= 100 135 150 175 o 5 50 5 100 135 158 5
Diias Dias

Fonte: Produgéao do autor.
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4.3. VARIACAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS CONSIDERANDO J,

Para um satélite em 6érbita da Terra considerando somente o termo J, do

geopotencial, tém-se os seguintes resultados:

Figura 4.4 - Variagéo considerando J,.

(a) semieixo maior = 7000km

10—8—§ 21234770009 do nodo ascendente

{b) semieixo maior = 7000km

1e—9-5 07235620000, do nodo ascendente

— W= 0.0 i = 30

Ml — poe=00L -

Graus

o =1 50 5 jie ] 125 150 175
Dias

(c) semieixo maior = 7000km

le-8-g216071700ng. do node ascendente

{¥] 5 50 75 100 125 150 w5
Dias

{d) semieixo maior = 7000km

1e—9-5 §754013kong. do nodo ascendente

-1.78
’ — J-e=002;i=30"
-2.00
=2.25

—2.50

Graus

-2.75

-3.00

=3.125

—3.50

— K-e=0.021=45 h g

Graus

0 &’ S T5 W0 125 10 1S

Dias

6 % % 75 100 135 180 175
Dias

Fonte: Produgéao do autor.

4.4. VARIACAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS CONSIDERANDO J, + J; E

Jo +]3 + 4

Para um satélite em orbita da Terra considerando ostermos J, + Js e/, + J3 +

J, do geopotencial, ttm-se os seguintes resultados:
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Figura 4.5 - Variagdo considerando termos J, + J; e/, + J3 + J,.

(a)e=0,01; a=7000km

(b)e = 0,01: i = 30° a = 7000km
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Fonte: Produgéao do autor.

4.5. ANALISE DOS RESULTADOS

4.5.1.

ANALISE PARA J,

A partir dos resultados exibidos € possivel notar que quando se considera

somente o termo J2 do geopotencial, os elementos métricos permanecem

constantes e ha variagdo secular nos elementos angulares. Além disso, é

possivel notar que para excentricidades e = 0,01 e 0,02, os efeitos da

perturbacdo parece nao sofrer variacbes consideraveis. Para diferentes

inclinagbes, a medida que o angulo de inclinagado vai aumentando, aumentam

também os efeitos da perturbacdo. Quando os efeitos sdo comparados em

semieixos maiores diferentes, € possivel notar que para a = 6900km, o satélite

sente mais os efeitos perturbativos se comparado ao semieixo maior a =
7000km.
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4.5.2. ANALISE PARA J,

Observando os resultados para o termo J3 do geopotencial, € possivel observar
que ocorrem variagdes periddicas nos elementos angulares e métricos, com
excecado do semieixo maior, que permanece constante. Observa-se que as
variagoes sao bem pequenas, sendo que para e = 0,01 e i = 30°, elas ocorrem
a partir da quarta casa decimal. Ademais, é possivel observar que assim como
para o termo J2, ao aumentar o angulo de inclinagéo, os efeitos perturbativos
também aumentam. Para excentricidades e = 0,01 e 0,02, nota-se que ao
aumentar a excentricidade, os efeitos perturbativos também aumentam e quando
o valor do semieixo maior € diminuido de 7000km para 6900km, nota-se um

aumento nos efeitos perturbativos.
4.5.3. ANALISE PARA J,

Analisando os resultados obtidos considerando somente o termo J4 do
geopotencial, nota-se que os efeitos sdo parecidos com os obtidos em J2, isto é,
quando somente o termo J4 é considerado havera variagdes seculares nos

elementos angulares.
454. ANALISEPARAJ, +J;EJ, +J5 + Ja

Observando os resultados obtidos, percebe-se que para os elementos
angulares, prevalece os efeitos causados pelo termo J2 com variagdes seculares
e periddicas nos elementos métricos e angulares. O fato do efeito periddico
causado pelo termo J3 nao estar visivel no grafico, se deve ao termo J2 ser da
ordem de 1000 vezes maior que o termo J3. Além disso, € possivel notar as
mesmas diferengcas causadas por diferentes valores dos elementos métricos.
Quando a inclinacido i aumenta, os efeitos perturbativos também aumentam.
Quando a excentricidade aumenta, os efeitos perturbativos também aumentam.
E por fim, quando o semieixo maior € diminuido, o satélite sente os efeitos

perturbativos mais presentes.
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5 CONCLUSAO

Verificou-se que para um satélite em orbita baixa ao redor da Terra, a influéncia
dos efeitos perturbativos deve ser considerada. As perturbag¢des causadas pela
nao homogeneidade na distribuicdo de massa da Terra s&do mais fortes para
Orbitas mais baixas e variam de acordo com a inclinacdo do plano da 6rbita.
Quanto a sua forma, pode-se concluir que quanto mais eliptica for a 6rbita, isto
€, quanto maior a excentricidade, mais os efeitos perturbativos estardo
presentes.

Apesar da influéncia causada pelo termo J2 ser predominante no modelo
considerado, as perturbacbes causadas pelos demais termos devem ser

consideradas de acordo com a proposta da missao.
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