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RESUMO

Se ignorarmos a existéncia de perturbacBes, um veiculo espacial, sujeito
exclusivamente a atracdo gravitacional de um corpo central, desenvolve uma trajetoria
conica fixa em um plano fixo. Em outras palavras, sua orbita possui elementos keplerianos
constantes. Em aplicacdes reais, quando forcas perturbativas sdo consideradas - para este
trabalho, forcas que derivam de um potencial gravitacional - os parametros que descrevem
a oOrbita sdo funcGes do tempo. Através dos polindbmios de Legendre e das equacdes
planetérias de Lagrange, podemos descrever o potencial gravitacional e obter as variagdes
temporais de tais parametros.

Da comparacdo entre a variacdo dos elementos angulares de Orbitas de satélites
artificiais terrestres e lunares, provocada pela distribuicdo ndo uniforme de massa dos
corpos centrais (Terra e Lua, respectivamente), para 0 caso terrestre, constata-se que 0S
harmonicos de menor ordem e grau sdo mais significativos em ordem de grandeza.
Consequentemente, para certas aplicacdes de satélites artificiais terrestres, € suficiente
considerar apenas 0s dois ou trés primeiros termos do potencial, para estudarmos, por
exemplo, a variagdo dos elementos angulares. Entretanto, no caso lunar, ndo existe uma
correspondéncia ordenada entre a ordem dos harmdnicos e as suas magnitudes, portanto,
também, varios termos do potencial devem ser considerados no calculo destas variagcdes
para uma melhor aproximagao.

No presente trabalho, o célculo das variagdes seculares para o argumento do
pericentro (), longitude do nodo ascendente () e anomalia média (M) é refinado,
analisando, além de J, e J,4 0s termos quadraticos envolvendo os harmonicos Jo, J4 € Jg do
potencial perturbador. Verificamos, novamente, que a influéncia de considerarmos mais
harmonicos no célculo da variacdo dos elementos orbitais € maior para o caso de satélites
lunares do que para satélites artificiais terrestres, obtendo valores cada vez mais relevantes.
Simulagdes sdo feitas considerando Orbitas progradas e retrogradas, com altas e baixas
excentricidades e inclinagdes. Os casos de Orbitas congeladas e heliossincronas também sé&o

analisados
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1 INTRODUCAO

Satélites artificiais sdo utilizados em diversas aplicacdes Uteis a humanidade, tais como:
comunicagdo, navegacao, sensoriamento remoto, meteorologia, observacdo de corpos
celestes, entre muitas outras. Para garantir o sucesso, e consequentemente, eficiéncia na
recepcdo de dados coletados durante missdes espaciais, 0 movimento orbital de satélites

necessita acompanhamento e monitoramento frequente.

Se ignorarmos a existéncia de perturbacOes, a determinacdo temporal da posicdo e
velocidade de um veiculo espacial, sujeito exclusivamente & atracdo gravitacional de um
corpo central, em um sistema inercial, cuja origem estd no centro de massa do corpo
priméario, requer a solucdo de um sistema de trés equacdes diferenciais ordinarias de
segunda ordem. Em outras palavras, a resolucdo de um sistema com seis equacgdes

diferenciais ordinarias de primeira ordem.

A solucdo deste sistema € bastante conhecida e envolve seis constantes de integracdo
dependentes de condicGes iniciais, denominadas por elementos orbitais keplerianos.
Possuem interpretacdo geométrica e cinematica precisas, pois descrevem Orbitas, as quais
sdo conicas fixas em um plano fixo, e passam pelo pericentro, em um instante fixo, para

uma dada época, com semi-eixo maior e excentricidade constantes.

Em geral, para aplicacBes reais, quando forcas perturbativas sdo consideradas, ndo é
possivel obter solugdes analiticas exatas para o sistema dindmico associado ao problema.
Recorre-se, entdo, a métodos perturbativos. Neste caso, 0s parametros que descrevem a
Orbita ndo sdo mais constantes, isto €, sdo funcbes do tempo. Ainda, existe outra deficiéncia
associada a modelagem destas forcas: o fato de ndo, necessariamente, derivarem de um
potencial. Neste trabalho, consideraremos as for¢cas como conservativas, independente do

tipo de perturbagéo proveniente da distribuicdo ndo-uniforme de massa do corpo central.

10



Para descrever o potencial gravitacional, os polinbmios e polinémios associados de
Legendre s&o utilizados. As variagfes dos elementos orbitais sdo calculadas a partir das
Equacdes Planetarias de Lagrange e, por fim, aplicacbes ao movimento de satélites

artificiais lunares sdo feitas.

1.1 OBJETIVOS

Este trabalho possui um carater comparativo, pois a variagdo dos elementos orbitais de
satélites artificiais lunares obtida através de simulacGes numéricas, em sua grande maioria,
sera comparada com a variacao ocorrida no movimento de satélites artificiais terrestres, em
condicBes semelhantes. Porém, o objetivo fundamental deste projeto é calcular a variacdo
dos elementos orbitais devido a distribuicdo ndo uniforme de massa da Lua. Os resultados e
exemplos exibidos para a Terra sdo tdo somente contemplados para provar, de fato, que
guando se estuda 0 movimento de um satélite artificial ao redor da Lua, levando em conta a
distribuicdo ndo uniforme de massa lunar e os polindmios de Legendre para descrever o
potencial, nota-se que a ordem de grandeza de alguns coeficientes associados a ordem e
grau dos polinbmios ndo sdo hierarquicamente proporcionais a ordem e grau dos

polindbmios, diferentemente do caso da Terra.
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2 ETAPAS DESCRITAS ANTERIORMENTE

Como ja dito anteriormente em [6], por uma questdo de metodologia, o presente trabalho

foi subdividido em duas partes: analitica e numérica.

2.1 ETAPA ANALITICA

Nos estudos analiticos foram abordados os seguintes topicos:

o Leis de Kepler (Johannes Kepler, 1571-1630).

e Leis de Newton, Lei da Gravitacdo Universal, Problema de Dois Corpos, Equacfes
do Movimento (Isaac Newton, 1643-1727).

e Estudo do movimento eliptico em fungdo dos elementos orbitais keplerianos (a, e, i,
w, Q, 7).
e Estudo de forcas perturbativas que derivam de um potencial.

e Resolucdo da Equacéo de Legendre e da Equacdo Associada de Legendre.

e Férmula de Rodrigues, Polinémios de Legendre e Polinbmios Associados de
Legendre.

e Expanséo da expressdo do potencial perturbador em funcéo dos elementos orbitais
keplerianos.

e Equacles Planetérias de Lagrange.
o Orbitas Heliossincronas.
o Orbitas Congeladas.

¢ Inclinagéo Critica.

2.1.1 PROBLEMA DE DOIS CORPOS

Considerando-se, em um sistema inercial, dois pontos materiais, P; e P, de massas,
respectivamente, m; e m,, que se atraem de acordo com a Lei de Gravitacdo Universal,

temos:
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mlrl r2 r (21)
= Gmm, P, - PR,
myr, =— rlz 22 . : (2.2)

A partir dessas equacOes podemos deduzir a equacao vetorial que descreve 0 movimento de

P, em relacdo a P, dada por:

el

r=-
r.2

(2.3)

=|=

2.1.2 ELEMENTOS ORBITAIS

Da mecanica celeste, a posi¢do de um corpo celeste, natural ou artificial, pode ser dada em

funcdo dos seis elementos orbitais keplerianos, enunciados abaixo:

e a:semi-eixo maior da Orbita;

e : excentricidade da orbita;

i : inclinacdo da Orbita em relacdo ao plano do Equador;

e ® :argumento de pericentro;

Q) : ascensdo reta do nodo ascendente, ou longitude do nodo ascendente;

M : anomalia média;

O movimento de satelites artificiais ao redor de um corpo central € descrito por uma conica

e, no caso eliptico, pode ser representado da seguinte maneira (vide Figura 1):
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Figura 1 - Geometria para definicdo dos elementos orbitais [7].

2.1.3 POTENCIAL GRAVITACIONAL

Consideremos um satélite artificial, movimentando-se exclusivamente sob a atracéo
gravitacional de um corpo central, orbitando um corpo com distribui¢cdo ndo uniforme de
massa. O potencial gravitacional considerado, expresso em termos de coeficientes

harmdnicos esféricos, é dado por [10]:

© n v n J gn
R=* 1_2@ pn(sen¢)+zz P (seng)cosm(A — A, 1) | (2.4)
. , ,

r n=2 r n=2 m=1

Em que n e m sdo, respectivamente, o grau e a ordem do polindbmio associado de Legendre,
M € a constante gravitacional, a. é o raio equatorial do corpo central considerado. P, séo
os polinbmios associados de Legendre. r € o raio vetor (distancia entre o satélite e o centro
de massa do corpo com distribuicdo ndo uniforme de massa). O &ngulo ¢ é a latitude do

satélite, A € a longitude; Jn, Jum € Anm SA0 caracteristicas do corpo central. Tal potencial
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pode ser expresso em termos dos elementos orbitais do satélite [10]. Os elementos orbitais
métricos do satélite artificial (a, e, i) sdo introduzidos através de r. As variaveis angulares

(w, Q, M) sdo introduzidas usando trigonometria esférica. f € a anomalia verdadeira:

sen(p) = sen(i)sen(f + w) (2.5)

2.1.4 EQUACOES PLANETARIAS DE LAGRANGE

As equacOes planetarias de Lagrange (Joseph Louis Lagrange, 1736-1813) sdo um sistema
de seis equacdes diferenciais acopladas extremamente importantes no estudo dos corpos
celestes, pois, através delas, é possivel determinar a velocidade e a localiza¢do de um corpo

em uma Orbita eliptica em um dado instante. Sdo dadas por [10]:

da 2 OR (2.6)
dt na oM

1
de 1-e* R (1-e’f R

dt nae oM na’e o (2.7)
ﬂ: -1 @+ cosi @ 2.8)
dt  na?yvi—e?seni 02 na21-e2seni 0@

do _ Vv1-g? R cosi R (2.9)
dt na’e oe na?+1—e?seni O

@_ 1 R (2.10)
dt  na?y1-e?seni Oi

M 2R 1-e R 2.11)

dt na da na’ oe

Sendo R a funcdo perturbadora, que em particular, para este projeto, € o potencial
gravitacional. As equacOes utilizadas para a analise da variacdo dos elementos angulares

(w, Q, M), no presente trabalho, seréo descritas a seguir.
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Substituindo o potencial dado pela equagdo 2.4 em 2.9, 2.10 e 2.11 respectivamente,
considerando apenas os termos seculares até a ordem de J,, temos as seguintes expressoes

para as variac6es dos elementos angulares [10]:

o=nt+w, =

[ng[ng%(_ﬁjLEwSzij}ﬂ% (2.12)
a) (1-e?f\ 5 4

Q=n,t+Q, =
2
—ng(&j %Ecosi t+Q, (2.13)
a (]__eZ) 2

M=nt+n,t+M, =

. 5 1 3 5 (2.14)
nt+|3nd,| = | (-=+=cos?ill—e?)2 t+M
L z(aj( 4 4 )( ) J 0

Embora ndo haja perturbacGes seculares para elementos métricos (a, e, i), quando se
considera no potencial gravitacional apenas harmonicos zonais pares, as perturbacdes
periddicas em tais elementos provocadas pelos outros harménicos, aqui ndo consideradas,

sdo importantes para missdes envolvendo satélites lunares baixos.

2.1.5 INCLINACAO CRITICA

A inclinacdo critica é calculada para analisar Orbitas congeladas, ou seja, Orbitas que
mantém ou tentam manter o pericentro (w) e a excentricidade da orbita (e) constantes, de
forma que, para uma determinada latitude, o satélite passa sempre com a mesma altitude,
beneficiando alguns tipos de missdes espaciais. As condi¢des para uma Orbita ser congelada

~

Sao:
dew/dt =0 (2.15)

de/dt =0 (2.16)
16



di/dt = 0 (2.17)

Considere o problema de um satélite artificial lunar com baixa altitude (h), levando em
conta o achatamento (J;) e o termo setorial C,, da Lua. Eliminando os termos de curto
periodo, temos que o potencial perturbador de primeira ordem, somente contendo

elementos de longo periodo, é dado por [4]:

R= % n®(6scos’ (i) —3se® — 2& —185 cos(2Q)e? +185 cos(2Q)e’ cos? (i) —125 cos(2Q2) +

125 cos(2Q) cos? (i) + 9 cos? (i)e’)  (2.18)

Levando em conta 2.18, a equacdo para a inclinacdo critica € encontrada. De fato,

substituindo 2.18 em 2.9 e resolvendo dw/dt = 0, obtemos:

— &£+ 60 c0s(2Q)
5(—& + 26 cos(2Q2))

cos®(i) = (2.19)

Em que: ¢ = Jae’ e 0 = Cpoae’

2.6 ORBITAS HELIOSSINCRONAS

Em uma drbita heliossincrona o satélite viaja do pdlo norte ao polo sul e vice-versa, mas o
seu plano da érbita é sempre fixo para um observador postado no Sol. Assim, o satélite
sempre passa, aproximadamente, sobre o0 mesmo ponto da superficie da Lua, todos os dias
na mesma hora. Desta forma, ele pode transmitir todos os dados coletados para uma antena
fixa lunar durante suas Orbitas. Orbitas heliossincronas sdo comumente utilizadas por
satélites com finalidade de sensoriamento remoto.

Quando consideramos o efeito de J,, a longitude do nodo ascendente (Q2), devido a nédo
esfericidade lunar, é dada por (Park e Junkins, 1995):
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dQ 3 J,a,’ncos(i) 290
dt 2 a’(l-e%)° (2.20)

A Lua gira a uma taxa angular de cerca de 360° por 27,32 dias, enquanto a Terra gira a uma
velocidade angular de cerca de 360° por dia [4]. O periodo orbital da Lua é
aproximadamente 27,32 (tempo que a Lua leva para dar uma revolu¢do completa em torno
da Terra) e o periodo orbital da Terra (tempo que a Terra leva para dar uma revolucéao
completa em torna do Sol) é aproximadamente 365,26 dias. Entdo, para um Orbita

heliossincrona, temos, em dias lunares:

dQ (27,35 360° /dia lunar (2.21)
dt 365,26
Ou seja,
O('j? — 26,92657° /dia lunar (2.22)

Tomando 2.18 e substituindo em 2.10 para calcular a variacdo da longitude do nodo

ascendente (€2), obtemos:

aQ 3 en

— =———"——cos(i
it~ 2a2a ey SO

cos(i)[(z +3e’ )cos(ZQ)] (2.23)

3no
2a*(v1-¢?)

Usando 2.22 e 2.23, obtemos uma equacdo para calcular a inclinagdo de Orbitas

heliossincronas para satélites lunares de baixa altitude (h):
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3

1.327307409.10"a*(1—e?)2
n(e + (-2 —e” +3e*) cos(2Q))

I, = 77 —arccos (2.24)

Em que: ¢ = Jae” € 0 = Croae’

2.2 SIMULACOES

Para as simulagdes foram implementados os seguintes programas:

e Programa para o calculo da variacdo secular dos elementos angulares - n,(a, e, i),
no(a, e, i), nu(a, €, i) - levando em conta os harménicos J, e Js4, para varios casos

testes (satélites terrestres e satélites lunares).

e Programa para o célculo da variacdo da inclinacdo critica de orbitas congeladas de
satélites terrestres em funcdo da variacdo da longitude do nodo ascendente, ni.(€2),

levando em conta a agdo dos harménicos J, e Ca,.
e Programa para o calculo da variacdo da inclinacdo de drbitas heliossincronas de
satélites terrestres em funcdo da variacdo da longitude do nodo ascendente, ni(€}),

levando em conta a acdo dos harménicos J, e Cy,.

Todas as rotinas descritas acima foram implementadas em Scilab, versdo livre do software
Matlab.
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3 ETAPA ANALITICA

Através da analise da variacdo secular dos elementos orbitais angulares - n,(a, e, i), na(a,
e, 1), nu(a, e, i) - levando em conta os harménicos J, e J,4, obtida em [6], notamos, com o
auxilio da literatura, que esta variagdo poderia ser melhorada, tanto para o caso de satélites
artificiais terrestres, quanto para o de satélites artificiais lunares. Em [1], encontramos
algumas informacdes que nos ajudaram obter valores mais refinados dos que os obtidos

anteriormente.

Os valores obtidos para n,(a, e, i), na(a, e, i), nu(a, e, i), levando em conta somente J, na
expressao do potencial perturbador, cujas expressdes para as variacdes sao encontradas em
[10] e sdo dadas pelas equacdes 2.12, 2.13 e 2.14, ndo sofreram alteracbes. Quando
consideramos J; e J4 no potencial gravitacional, as expressdes utilizadas para recalcularmos
estas variacOes sdo dadas por [1]:

(%—‘t"j - nJ{%)Z[ﬁ]%@—Ssin(i)zﬁ

nU[&T[ﬁ}%[10sin(i)2(76_zagsin(i)2)+(56—36sin(i)2—45sin(i)“)e2]+ (2.25)
—e

n34(ﬂj [ L 4Jg{(m—wsin(i)z +49sin(i)“)+[18—63sin(i)2 +$sin(i)4jez}

do a,)[ 1 |3__.
(_tjsec = —ng(zj (—(1—e2)2} 5 cos(i) +

an(%ﬂﬁ}g%cos(i)[(lz—80s,in(i)2)—(4+15sin(i)2)e2]+ (2.26)
nJ{%T((l_lez )4 Jé—gcos(i)[@ - 75in(i)2X2 +3¢? )]
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dMm a, )| 1 130, s
[El% =n+nJ2(;j [(1_(22)2]2(2 3sin(i) )+

. 2[%}‘ 1 |9 (2.27)
2 (1—e2)% %
{(1003in(i)2—131sin(i) ) (20 98sin(i)* +67sin(i)* )e 6(280 328sin(i)* 79sin(i)4)e4}—

a, )| 1 |45 o, IR
nJ“(?) [( ]128 (8 40sin(i)“ + 35sin(i) )e ]
1—e?)e

Foram obtidas n,(a, €, i), na(a, e, i) e nu(a, e, i), considerando J, J4 € Jg na expressao do

potencial. Estas varia¢fes sdo dadas por [1]:

w

[ i2)2]2(4—55in(i)2)+

((1 1 )J - osinG)*(r6-80sin(i) )+ 56 36sin(i* ~ 45sini) *]+

384

nJ{EJ ((1 L )]ég[(m 62sin(i)? +49sin(i)* ) (18—633in(i)2+$sin(i)4je2}+ (2.28)

%(32 —256sin+516sin(i)* - 297sin(i)® )+

nJG[EM L J@ %(24—1725in(i)2+327sin(i)4—363sin(i)6)ez+

3—12(64—4323in(i)2 +792sin(i)* — 429sin(i)° e’
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do a, Y[ 1 )3 .
(—tlec - %) [@_ez)z]z s

njzz(%j4((1—le2)4Js_gzcos(i)[(lz—805i”(i)2)—(4+15Si“(i)2)92]+
nJ{%T[ (1_1e 7 ];—gcos(i)[@ ~7sini)? )2 + 3¢2)]- (2.29)

(@[ L 105
“ a (1_e2)6 1024

cos(i)|(8—365in(i)? + 33sin(i)* 8 + 20e” +15¢* )

2
(dd_l\t/llec =n+ nJZ(&J ! - %(2 —35in(i)2)+

(1—e2)5

4
. Z(EJ 1 |9 (2.30)
? o |96

-e?)

{(1003in(i)2 —~131sin(i)* )+ (20 - 98sin(i)? + 67sin(i)* 2 —%(280—328sin(i)2 —79sin(i)4)e4} -

a, | 1 |45 e a2
nj{zj ( 7 128 (8—405|n(|) +35sin(i) )e ]—
1-e )2

6
”Js(&j ( 12)11 2328 (16 —168sin(i)? +189sin(i)* - 231sin(i)® |8 - 20e? —15¢* )
l-e

2

3.1 CONTRIBUICAO DOS TERMOS DE LONGO PERIODO NA VARICAO DE Q

O potencial perturbador para satélites lunares incluindo termos seculares de curto e longo

periodo é dado por [4]:

R =Hy + Hx (231)
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Em que,

((Se2 — 2)cos(i)2 +2—5e? )cos(Za) +3M) + (7e —7e COS(i)Z)COS(Za) +3M) +

H,, = g Ja’ (—17e2 cos(i)? +17e2)cos(2a)+ 4M) + (—e+ ecos(i)z)cos(2w+ M)+
9| cos(i)? 1 E+gecos(M)+le2 +e?cos(2M)
I 39 3 3
(2.32)
e
H22 :_%szaeznz-

_(ez - %)(cos(i) ~1f cos(2M + 20— 2Q) - %(cos(i) +1)2(ez - %) cos(2M — 20— 2Q2) _

+(cos(i) +1)2(ez —éj cos(2M + 2w + ZQ)—%(e2 —%)(cos(i) ~1f cos(2M - 2w+ 2Q)
—%ez(cos(i) ~1) cos(4M + 2a)—2£2)—%e(cos(i) —1) cos(3M + 20— 2Q)
+ %ez(cos(i) +1)° cos(4M — 20— 2Q)+ %e(cos(i) +1)° cos(3M — 2w — 2Q)
—ge(cos(i) +1)° cos(3M + 20 +2Q2) —%ez(cos(i) +1)° cos(4M + 2 +2Q)
+%e(cos(i) —1) cos(3M — 2w + 2Q) +%e2(cos(i) —1) cos(4M — 20+ 2Q)
—%e(cos(i) +1) cos(M — 200 — 29)+%e(cos(i) ~1) cos(M + 20 -2Q)
+%e(cos(i) +1)° cos(M + 2w + ZQ)—%e(cos(i) ~1) cos(M -2 +2Q)

2 ool 2 2 9 .2
-3sin() (e —gjcos(—2w+2M)+ge cos(2M - 2Q)

7 1 9, 6 2
—gecos(—2w+3M)+gecos(—2co+ M)+§e cos(2M +ZQ)+gcos(2Q)e

4 17 , 6 6
+gcos(2§2)—€e cos(— 2w+4M)+gecos(M +ZQ)+gecos(M -20)

(2.33)
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Para eliminarmos os termos de longo periodo, fazemos:

1 27
= ["RdM . (2.34)

2790

Note que, como a integral é sobre a anomalia média, M, e tal argumento somente aparece

nas fungOes cosseno em R, e sabendo que

[ cos(aM + y)dM = {— W} T —é[sin(Zﬁ +y)-sin()]=0,  (2.35)

para « Z, temos que integral somente tera os termos que, originalmente em R, nédo
dependem de M. Em outras palavras, na expressao 2.31 podemos zerar todos 0s termos que
dependem da anomalia média. Assim, a contribuicdo dos termos seculares e de longo
periodo na variacdo de Q é dada pela integracdo da equacdo 2.10, em relacdo ao tempo:

[ L+ (2.36)

o-_
na2y1—e2seni” O

Vemos assim que as inclinagBes para drbitas heliossincronas obtidas na equagdo 2.24 vao

ser afetadas.
4 ETAPA DE SII\/IULAC;@ES

Uma nova rotina computacional foi implementada para obtermos estas novas variagdes de
o, Q, M em funcdo do tempo, para o caso terrestre e lunar, considerando J,, Js E
posteriormente, outra rotina computacional também foi implementada para obtermos as
variacOes de w, Q, M em funcdo do tempo, considerando os harmonicos zonais pares da

ordem de até Js na expressao do potencial gravitacional para o caso terrestre e lunar.
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5 RESULTADOS

Vamos, agora, portanto, apresentar os resultados obtidos através dos programas descritos

na secao anterior.

5.1 CASO TERRESTRE

Considere o seguinte sistema: Terra + Satélite Artificial Terrestre.

Orbitas Progradas

As Tabelas 1, 2 e 3 mostram a variagao secular dos elementos keplerianos angulares para
(Nw, Ng, Nm), em Orbitas progradas (i = 30 graus para estas simulagdes) de satélites
terrestres, levando em conta os harménicos J,, Js € Js ha expressdo do potencial
gravitacional. Para cada caso teste foi utilizado um valor de semi-eixo maior (a) diferente:
6678.1 km, 6728.1 km, 6778.1 km, respectivamente, como estd descrito nas tabelas a

sequir.

Tabela 1: A = 300 km, a = 6678.1 km, ¢ = 0.01, z = 30°.

Satélite Artificial Terrestre
Termos || n, - (Graus/s) | nq - (Graus/s) | na - (Graus/s)
Jo 0.0001350153 -0.0000850376 0.0663426725
Jo, J4 0.0001350664 -0.0000852465 0.0663427744
Jo, Jy, Jg 0.0001350174 -0.0000852670 0.0663428405
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Tabela 2: h = 350 km, a = 6728.1 km, e = 0.01, : = 30°.

Satélite Artificial Terrestre

Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | na - (Graus/s)

Js 0.0001315360 | -0.0000828462 | 0.0656036093
Ja. J4 0.0001315850 | -0.0000830467 | 0.0656037072
Ja, Ja,Je || 0.0001315387 | -0.0000830661 | 0.0656037697

Tabela 3: h =400 km, a = 6778.1 km, e = 0.01, i = 30°.

Satélite Artificial Terrestre
Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | na - (Graus/s)
Jo 0.0001281712 | -0.0000807269 | 0.0648781735
Jo, J4 0.0001282182 | -0.0000809194 | 0.0648782674
Ja, Js, Jg || 0.0001281744 | -0.0000809377 | 0.0648783266

Orbitas Retrogradas

As Tabelas 4, 5 e 6 mostram a variacdo secular dos elementos keplerianos angulares para
(nw, Ng, Nu), em Orbitas progradas (i = 100 graus para estas simulacdes) de satélites
terrestres, levando em conta os harmonicos J,, Js e Js na expressdo do potencial
gravitacional. Para cada caso teste foi utilizado um valor de semi-eixo maior (a) diferente:
6678.1 km, 6728.1 km, 6778.1 km, respectivamente, como esta descrito nas tabelas a

sequir.
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Tabela 4: h = 300 km, a = 6678.1 km, e = 0.01, 7« = 100 °.

Satélite Artificial Terrestre

Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | ny - (Graus/s)
Jo -0.0000416943 0.0000170510 0.0662366520
Jo, Jy -0.0000419298 0.0000170786 0.0662364930
Jo.Ja.J || -0.0000419515 | 0.0000170946 | 0.0662371617

Tabela 5: h = 350 km, a = 6728.1 km, ¢ = 0.01, 2 = 100°.

Satélite Artificial Terrestre

Termos || ng, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | ny - (Graus/s)
Jo -0.0000406198 0.0000166116 0.0655003210
Jo, Jy -0.0000408459 | 0.0000166381 0.0655001684
Jo, Ja, Jg || -0.0000408664 | 0.0000166532 0.0655008006

Tabela 6: h = 400 km, a = 6778.1 km, e = 0.01, # = 100 °.
Satélite Artificial Terrestre

Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | na - (Graus/s)
Jo -0.0000395807 | 0.0000161867 0.0647775274
Ja,J1 || -0.0000397977 | 0.0000162121 | 0.0647773809
Ja, Ja. Je || -0.0000398172 | 0.0000162264 | 0.0647779790
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5.2 CASO LUNAR

Considere o seguinte sistema: Lua + Satélite Artificial Lunar

Orbitas Progradas

As Tabelas 7, 8 e 9 mostram a variacao secular dos elementos keplerianos angulares para
(n,, Ng, Nu), em Orbitas progradas (i = 30 graus para estas simulacdes) de satélites
terrestres, levando em conta os harmonicos J,, Js e Js na expressdo do potencial
gravitacional. Para cada caso teste foi utilizado um valor de semi-eixo maior (a) diferente:
1787.4 km, 1837.4 km, 1937.4 km, respectivamente, como estd descrito nas tabelas a

sequir.
Tabela 7: h = 50 km, a = 1787.4 km, e = 0.01, i = 30°.
Satélite Artificial Lunar
Termos | ny - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | ny - (Graus/s)
Jo 0.0000210341 -0.0000132481 0.0531092548
Ja, J4 0.0000202806 -0.0000140804 0.0531092579
Jo, Ja, Jg 0.0000220388 -0.0000133437 0.0531068843
Tabela 8: h = 100 km, a = 1837.4 km, e = 0.01, i = 30°.
Satélite Artificial Lunar
Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | ny - (Graus/s)
Ja 0.0000190980 -0.0000120286 0.0509557353
Ja, Jy 0.0000184506 | -0.0000127438 | 0.0509557380
Jo, Jy, Jg 0.0000198801 -0.0000121447 0.0509538080
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Tabela 9: h = 200 km, a = 1937.4 km, ¢ = 0.01, 2 = 30°.

Satélite Artificial Lunar
Termos || n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | nay - (Graus/s)
Ja 0.0000158648 | -0.0000099922 | 0.0470611199
Ja, J4 0.0000153810 | -0.0000105265 | 0.0470611219
Jo, Jy, Jg 0.0000163417 | -0.0000101240 0.0470598249

Orbitas Retrogradas

As Tabelas 10, 11 e 12 mostram a variacdo secular dos elementos keplerianos angulares
para (n,, Ng, Nm), em Orbitas progradas (i = 100 graus para estas simulacfes) de satélites
terrestres, levando em conta os harmonicos J,, Js e Js na expressdo do potencial
gravitacional. Para cada caso teste foi utilizado um valor de semi-eixo maior (a) diferente:

1787.4 km, 1837.4 km, 1937.4 km, respectivamente, como estd descrito nas tabelas a

sequir.
Tabela 10: h = 50 km, a = 1787.4 km, e = 0.01, ¢ = 100°.
Satélite Artificial Lunar
Termos | n, - (Graus/s) | ng - (Graus/s) | na - (Graus/s)
Jo -0.0000064956 | 0.0000026564 0.0530927378
Ja, Jy -0.0000069179 | 0.0000024519 0.0530927330
Ja, Ja, Jg || -0.0000061381 | 0.0000018783 0.0530687407
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Tabela 11: h = 100 km, a = 1837.4 km, e = 0.01, 7« = 100 °.

Satélite Artificial Lunar

ng - (Graus/s)

na - (Graus/s)

Termos || n, - (Graus/s)
Ja -0.0000058977 | 0.0000024119 0.0509407387
Jo, Jy -0.0000062605 | 0.0000022362 0.0509407346
Ja, Ja, Jg || -0.0000056265 | 0.0000017698 | 0.0509212268

Tabela 12: h = 200 km, a = 1937.4 km, e = 0.01, 7 = 100 °.

Satélite Artificial Lunar

Termos

ny - (Graus/s)

ng - (Graus/s)

nar - (Graus/s)

Jo

-0.0000048992

0.0000020036

0.0470486621

Ja, J4

-0.0000051703

0.0000018723

0.0470486591

J2, Ja, Jo

-0.0000047442

0.0000015589

0.0470355494
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5 CONCLUSOES

Comparando os dois sistemas — Terra + Satélite Artificial Terrestre e Lua + Satélite
Artificial Lunar - verificamos que a influéncia de considerarmos mais harménicos no
calculo da variagdo dos elementos keplerianos angulares é maior para o caso de satélites
lunares do que para satélites artificiais terrestres. Se analisarmos as tabelas da Secéo 4,
percebemos que a medida que vamos adicionando mais harmonicos a expressdo do
potencial, as variacdes dos elementos orbitais angulares no caso lunar véo se tornando cada
vez mais significativas, diferentemente do caso da Terra. E claro que Terra e Lua sdo
corpos completamente distintos, consequentemente os sistemas Terra + Satélite Artificial
Terrestre e Lua + Satélite Artificial Lunar também sdo completamente distintos, mas
sob condicBes semelhantes, podemos mensurar essas Vvariacbes e compara-las. Por
exemplo, se observarmos a Tabela 1, notamos que n,, no caso terrestre, sofre alteracdes em
sua sétima casa decimal, enquanto que, no caso lunar, n, sofre alteracbes em sua quinta

casa decimal, o que é muito mais expressivo.

Portanto, esse tipo de andlise é extremamente importante para 0 sucesso de missGes
espaciais lunares. E essencial medirmos estas variagdes, pois, assim, temos condicdes de
corrigir Orbitas de satélites lunares, fazendo com que estas se aproximem mais da

modelagem do problema real.
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6 INFORMACOES ADICIONAIS

Resultados preliminares deste trabalho foram apresentados no Seminario de Iniciacdo
Cientifica e Iniciacdo em Desenvolvimento Tecnoldgico e Inovacgdo - SICINPE/2013. Tal
trabalho foi merecedor de Mencgé&o Honrosa pelo Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais -
INPE e foi homenageado durante a cerim6nia de comemoragéo dos 52 anos do instituto.

e Link para o resumo publicado nos anais do SICINPE/2013:
http://www.inpe.br/bolsas/sicinpe/arquivos/LIVRO\ DE\ RESUMOS.pdf

Resultados parciais deste trabalho também foram apresentados oralmente no XI Simpoésio
Brasileiro de Automacédo Inteligente/SBAI 2013 - Conferéncia Brasileira em Dinamica,
Controle e Aplicacdes/DINCON 2013, Fortaleza - CE.

e Link para o artigo publicado nos anais do SBAI/DINCON 2013:
http://www.sbai2013.ufc.br/pdfs/8199.pdf
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