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Introduzione

AtmoCube é un satellite concepito come un sistema innovativo per lo stu-
dio dell’atmosfera terrestre ad un’altezza dell’ordine di 500 km. L’obbiettivo
é costruire una mappa precisa del campo magnetico terrestre e del flusso
di radiazione incidente proveniente dallo spazio esterno. La strumentazione
prevede un magnetometro un dosimetro e un GPS. Il GPS fornendo conti-
nuamente la posizione del satellite, permette di correlare le misurazioni date
dagli altri strumenti a terra o nello spazio. Inoltre é possibile effettuare una
stima indiretta della densita atmosferica misurando le perturbazioni ai para-
metri orbitali indotte dall’attrito con I'atmosfera residua. Resta ancora da
analizzare la reale possibilita di valutare la densita atmosferica tramite le
misure ottenute con il GPS ed eventualmente la precisione raggiungibile con
questo metodo.

Il problema maggiore é separare l'effetto di drag, ossia dell’attrito atmosferi-
co, dalle perturbazioni legate alle variazioni del campo gravitazionale terre-
stre. Questo effetto ¢ quello che si vuole analizzare con questo studio.

Nel primo capitolo vedremo come la descrizione della traiettoria di un
satellite nello spazio si ottiene da un’analisi delle equazioni che ne descrivono
il moto. Utilizzando le leggi di Newton e la legge di gravitazione universale
ricaveremo le equazioni del moto, le caratteristiche e le proprieta dell’orbita
di un satellite ed i parametri necessari a descriverla.

Nel secondo capitolo daremo una breve introduzione del progetto Atmo-
Cube e delle motivazioni scientifiche che ne stanno alla base.

Nel terzo capitolo sono descritte le perturbazioni orbitali, oggetto dell’a-
nalisi di questa tesi. L’orbita ottenuta supponendo che 'unica forza agente
sia l'attrazione gravitazionale tra i due corpi rappresenta un’orbita ideale.
Oltre alla forza di gravita esistono altre forze agenti sul satellite che induco-
no piccole variazioni agli elementi orbitali nel tempo dette perturbazioni.

In particolare si & studiato I'effetto dell’attrito atmosferico (drag) e dalla non
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sfericita della Terra (triassialita) che sono le due forze perturbative preva-
lenti per un satellite in orbita bassa.

Infine nel quarto capitolo é descritta I’analisi effettuata. Lo scopo é quello
di analizzare separatamente gli effetti perturbativi indotti dall’atmosfera e
dal campo gravitazionale per porre in evidenza e calcolare nel modo piu
preciso possibile I'effetto dell’attrito atmosferico nella variazione dell’orbita,
con un’attenzione particolare al caso dell’orbita prevista per AtmoCube e
delle caratteristiche geometriche e fisiche del satellite.



Capitolo 1

Orbita di un satellite

La descrizione della traiettoria di un satellite nello spazio si ottiene da un’a-
nalisi delle equazioni che ne descrivono il moto.

Utilizzando le leggi di Newton e la legge di gravitazione universale ricavere-
mo le equazioni del moto, le caratteristiche e le proprieta dell’orbita di un
satellite ed i parametri necessari a descriverla.

1.1 Equazioni del moto

Fissato un opportuno sistema di riferimento inerziale, siano m; e ms le masse
ed rq e ry le posizioni rispettivamente del pianeta e del satellite. Per sempli-
cita consideriamo solo il sistema isolato costituito da i due oggetti come in
figura 1.1.

La posizione relativa dei due corpi ¢ data da

r—=—17T9 —I

Dalla legge di gravitazione di Newton, si ha che entrambi risentono dell’azione
di una forza attrattiva che in modulo vale
Gmim
o e
r2

dove G é la costante di gravitazione.

Dalla seconda legge di Newton si ha che l'accelerazione del pianeta ¢
proporzionale alla forza applicata su di esso, uguale in modulo ma opposta
in direzione rispetto a quella applicata sul satellite:

Fi, =mr; = —Fy = —mury
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Figura 1.1: Sistema di riferimento

da cui I’equazione del moto per il pianeta:

analogamente I'equazione del moto per il satellite:
. m
ro = ‘|—G—3II'
r

Da queste possiamo ricavare |’accelerazione relativa:

Gmg 1 ma

G

F = () — 1)) =

Nell’equazione precedente, se consideriamo m; >> ms, e trascuriamo
I'ultimo termine, otteniamo ’equazione del moto per il satellite relativamente
al pianeta:

it lr=0
r
dove = G Mg = 398600.5 km3s~2 ¢ la costante gravitazionale della Terra.
Il moto ¢ di tipo centrale, possiamo quindi passare in coordinate polari e

scomporre 'accelerazione a = r nelle componenti radiale e tangenziale.
a=a, +a

Poiché il moto ¢ centrale, ay = 0 e 'accelerazione é solo radiale:

N A W}
" dt? dat ) r2
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Ne consegue che vy & costante ed il momento angolare (specifico) é costante

df ~
h=rxv=rxvy=r’—h = cost
dt
Sostituendo r = % I’equazione diventa:
d*u
2.2 2.3 2
h“u T h*u® = —pu
ossia, P
u [
— 4 u(f) = =
do? (6) h?

L’equazione differenziale cosi ottenuta é risolvibile analiticamente. La solu-

zione € una conica u
u(f) = ﬁ(l + ecosf)

che riespressa nella variabile r diventa

h2

b
0 pr— lL p—
r(0) 14+ecosf 1-+ecosh

in cui e rappresenta l'eccentricita e p = (1 — e?)a il semilatus rectus(vedi fig.
1.2).

yacan

Jocus

a(l+e) all-¢)

Figura 1.2: Parametri per descrivere I’ellisse

A seconda del valore assunto da e, la conica che rappresenta ’orbita sara
una circonferanza (e=0), un’ellisse (e<1), un’iperbole (e>1) o una parabola
(e=1) come mostrato in figura 1.3.

Sempre in coordinate polari si possono esprimere le due componenti della
velocita come

_dr = /ie sin 6

A T h
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e>1
~
e=1 —— hyperbola
parabola

ellipse

circle

Figura 1.3: Coniche generiche al variare del parametro e

h
Ue:r—:rr—:%(l—kecosé)

e poiché

2 _ .2, 2
vt =0, + vy

si puo ricavare che 'energia totale

2
v
Bror = By + B, = & — = =

Quindi per l'orbita ideale sia il momento angolare che I’energia sono costanti.

1.2 Leggi di Keplero

Risolvendo 'equazione del moto abbiamo ottenuto che 'orbita dell’oggetto
di massa minore attorno al corpo di massa maggiore, che in prima appros-
simazione é fermo nel sistema inerziale, & una conica. Ritroviamo quindi la
prima legge di keplero.

Se consideriamo D’ellisse nel piano orbitale (fig. 1.4), ’elemento di super-
ficie dS é dato da

2

1
ds = Srrdd = %d@
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vacar,
Jocus

—a(l +¢)

Figura 1.4: Ellisse generica

allora la velocita con cui viene percorsa 'intera superficie S é:

d 1 ,d0  h
S——2 ——:—pM:cost

ST T T 2T 2

quindi si ritrova anche la seconda legge di Keplero.

CFIEN ) _ _ 2 2
Conoscendo la velocita areolare vg, se I’area totale S = abr = ma*v/1 — €2,
si ottiene che il periodo é:

S ora’\V1 —e2  2ma’/?

T=—

vs Vpa(l — e?) - Vi

ossia

che ¢ la terza legge di Keplero.

1.3 L’equazione di Keplero

Consideriamo la circonferenza che circoscrive lellisse dell’orbita come in fi-
gura 1.5. Sia § un punto sull’ellisse al tempo ¢ e P la sua proiezione sulla
circonferenza.

L’area Agry coperta al tempo ¢ é data da

b
Asrv = Aasy — Aast = EAQPV — Aust
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Figura 1.5: Ellisse inscritta in una circonferenza di raggio a

cioé

Asry =

Q|

ap  a® . a? ,
— g sinpcosy —E(\/l—e2)(e—cosg0)sm<p

ma sappiamo che la velocita aerolare é costante, allora possiamo esprimere
Parea Agpy come la velocita vg per il tempo (¢t — tp), dove tp € il tempo al
passaggio sul punto V. Allora

I N
ASTV = Us(t — tp) = —M(t — tp) = T

: (¢ — esing)

da cul si ottiene

pa(l — e?)

- _ iy P
(p —esing) = g (t tp)—\/;(t tp)

che e '’equazione trascendente di Keplero.

Si definisce la quantita M = (t — tp)\/g anomalia media e corrisponde
all’angolo medio percorso dal satellite nel tempo (t —t,). ¢ é I'anomalia
eccentrica e ’angolo polare 6 é detto anomalia vera.
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1.4 Elementi orbitali

L’equazione del moto per il sistema a due corpi € un’equazione differenziale
vettoriale del secondo ordine. Per risolverla sono necessarie sei costanti di
integrazione.

Da quanto visto, l'energia totale e il momento angolare sono quantita
che si conservano nel moto. Per questo l'orbita, che nel caso generale ¢
un’ellisse, rimane costante nel tempo. Quindi per studiare la posizione del
satellite al variare del tempo risulta pitu semplice descrivere la geometria
dell’orbita ed assegnare la posizione del satellite su di essa, piuttosto che
fissare le componenti del vettore posizione e velocita all’istante iniziale.

Utilizzando cinque costanti si descrive il piano contenente 1’orbita e la sua
forma: per definire 'ellisse sono necessari due parametri, per individuare il
piano che la contiene ne servono altri tre.

Con un ulteriore parametro dipendente dal tempo si identifica la posizione
del satellite sull’orbita.

Questi sei parametri sono detti elementi orbitali classici.(fig. 1.6)

Nel sistema di riferimento geocentrico inerziale (GCI), dove 'origine é posta
nel centro della terra, I’asse z & parallelo all’asse di rotazione terrestre (Nord
celeste) e l'asse x ¢ diretto verso il punto Y, gli elementi orbitali sono

ascending
node

1

Figura 1.6: Definizione degli elementi orbitali

e Semiasse maggiore a, descrive la dimensione dell’ellisse;

e Eccentricita e, descrive la forma dell’ellisse (o analogamente 'asse
minore b = av/1 — €2 e il semilatus rectus p = a(l — e?));
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e Inclinazione 7, é 'angolo tra il vettore del momento angolare h, orto-
gonale al piano orbitale, e 'asse z;

e Ascensione retta del nodo ascendente €, ¢ I’angolo tra il punto T
(asse x) e il nodo ascendente, misurato in senso antiorario. Si definisce
nodo ascendente la semiretta data dall’intersezione del piano orbitale
con il piano equatoriale quando il satellite si muove in direzione sud-
nord;

e Argomento del perigeo w, é I'angolo tra il nodo ascendente ed il
perigeo, misurato il senso antiorario;

e Anomalia vera 0(t), é I’angolo tra il perigeo e la posizione del satellite
sull’orbita. E’ il parametro dipendente dal tempo.



Capitolo 2
AtmoCube

AtmoCube ¢é un satellite concepito come un sistema innovativo per lo studio
dell’atmosfera terrestre ad un’altezza dell’ordine di 500 km. IL’obbiettivo é
costruire una mappa precisa del campo magnetico terrestre e del flusso di
radiazione incidente proveniente dallo spazio esterno.

La stumentazione prevede un magnetometro un dosimetro e un GPS. I GPS
(Global Positioning System) fornendo in modo continuo la posizione del sa-
tellite, permette di correlare le misurazioni date degli altri strumenti a terra
o nello spazio. Conoscendo in modo continuo la posizione, ¢ inoltre possibile
stimare indirettamente la densita atmosferica misurando le perturbazioni ai
parametri orbitali indotte dall’attrito con I'atmosfera residuall].

2.1 Cubesat

Il progetto CubeSat é nato nel 1999 da una collaborazione fra la California
Polytechnic State University e la Stanford University con lo scopo di creare
una nuova classe di picosatelliti con precise richieste per la loro progettazione
ma con costi e tempi di realizzazione tali da rendere accessibile I’ambiente
spaziale ad enti come scuole superiori e universita, anche per scopi didattici
oltre che scientifici.|2, 3, 4, 5, 6]

2.2 AtmoCube a TS

Il satellite AtmoCube rientra all’interno del progetto Cubesat. Per questo de-
ve rispettare gli standard imposti dal progetto[7]. In realtd per una maggior
agilita del sistema, in accordo con un progetto analogo a Torino, AtmoCube
risulta piu grande e pesante rispetto ai Cubesat. Si presenta come un cubo di
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alluminio di lato 13 cm e massa di 1.5 kg. Il disegno meccanico preliminare
¢ mostrato in figura 2.1

MAGNETOMETRO

DOSIMETRO

GPS

BATTERIE

ELETTRONICA

BOEINA

Figura 2.1: Componenti di AtmoCube

La potenza necessaria é fornita da pannelli solari disposti su cinque facce
del satellite mentre I’antenna e ’equipaggiamento per il funzionamento della
strumentazione sono disposti tutti sulla restante faccia.

I dati di interesse scientifico sono forniti da un dosimetro e da un magne-
tometro, mentre la misura continua della posizione data dal GPS consente
di costruire una mappa delle grandezze fsiche osservate. Per garantire una
buona copertura dell’atmosfera terrestre anche ad alte latitudini, é stata scel-
ta un’orbita circolare con un’inclinazione di 98 gradi circa. Il valore preciso
dell’inclinazione dipende dal lanciatore che verra utilizzato.

La vita media dello strumento é fortemente condizionata dall’attivita solare,
ma, dovrebbe essere almeno di qualche anno, compatibilmente con la durata
della strumentazione di bordo.

Si prevede che la strumentazione a bordo sara in grado di effettuare misure
lungo tutto il tempo di vita del satellite in modo da avere una copertura glo-
bale dell’atmosfera terrestre, anche in funzione dell’altezza man mano I'orbita
decade a causa dell’interazione con ’atmosfera residua.

Per quanto riguarda I’assetto, é previsto che il satellite sia sempre orien-
tato con la faccia contenente I’antenna rivolta sempre verso il suolo e un’altra
sempre diretta verso la direzione del moto.

L’orientamento rispetto al suolo si ottiene in modo passivo sfruttando il
gradiente di gravita mentre I'orientamento rispetto alla direzione del moto é
dato da un sistema attivo costituito da due avvolgimenti magnetici regolati
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dalla lettura data dal magnetometro che servira quindi anche come sensore
di assetto. Questo sistema é ancora in fase di studio.

AtmoCube é realizzato con componenti elettroniche commerciali ed é dotato
di un processore in grado di controllare le comunicazioni nelle bande radio
amatoriali a circa 144 e 430 MHz.

2.3 Motivazioni scientifiche

Lo scopo di AtmoCube é effettuare misurazioni scientifiche di fenomeni legati
allo Space Weather, ossia alle condizioni del Sole, vento solare, magnetosfera,
ionosfera e termosfera, che possono influenzare le prestazioni e I'affidabilita
dei sistemi tecnologici nello spazio e mettere in pericolo la salute umana e la
vita a terra[8].

L’attivita solare ha variazioni cicliche con un periodo di 11 anni in cui
passa da un minimo di attivitd ad un massimo a cui corrisponde un vento
solare ricco di particelle molto energetiche. In figura 2.2 é riportata la varia-
zione del numero di macchie solari in funzione dell’anno, uno degli indici piu
significativi dell’attivita solare.

PI='s| I A B Tty | [Ty T
SUNSPOT HUMBER Ri

Nanthly
Smaotived

103

2000
TIME {yeors)

Figura 2.2: Ciclo solare: numero di macchie solari per anno
Gli effetti dello space weather si possono suddividere in tre categorie:
o effetti sui satelliti
o cffetti sul clima

e effetti sull’uomo
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Effetti dell’ambiente spaziale sui satelliti

Gli effetti dello space weather su un satellite variano con il tipo di orbita, con
la posizione del satellite e con I'attivita solare.

L’ultima generazione di satelliti, che adotta criteri di dimensioni e peso ri-
dotti, & particolarmente vulnerabile alle condizioni dell’ambiente spaziale.

I principali effetti su un satellite sono

e spacecraft drag: le particelle dell’atmosfera inducono una forza di fre-
namento che causa una diminuzione dell’altezza dell’orbita. L’azione di
questa forza é strettamente legata all’attivita del Sole. In particolare
i satelliti in orbita bassa (LEO) subiscono un incremento dell’attrito
legato alla radiazione solare UV e all’aumento della densita dell’atmo-
sfera dovuto ad un aumento della temperatura che avvengono durante
le tempeste geomagnetiche. Questa tesi ¢ dedicata proprio allo studio
di questo effetto.

e interferenza delle frequenze radio e scintillazione: le tempeste
ionosferiche (80-1000 km di altezza) causate dal vento solare influen-
zano le comunicazioni radio: alcune frequenze sono assorbite, altre
riflesse

e single event upset (SEU): particelle ad alta energia (>50MeV) che
penetrano gli strati superficiali del satellite e colpiscono dispositivi
elettrici danneggiandoli

e total dose effect: degradazione del satellite a causa del bombarda-
mento di raggi cosmici, radiazione e protoni solari

e orientamento del satellite: variazioni del campo magnetico durante
le tempeste geomagnetiche influiscono sull’orientamento del satellite
che usa il campo magnetico terrestre per determinare 1’assetto

e effetto fotoelettrico: ifotoni emessi dal sole variano la carica elettrica
ed inducono reazioni chimiche sulla superficie del satellite e degradano
le celle solari

Effetti dell’ambiente spaziale sul clima Durante le tempeste geoma-
gnetiche il grande numero di particelle energetiche che entrano nell’atmosfera
causa reazioni chimiche e modifica la concentrazione di ozono negli strati at-
mosferici influenzando la circolazione dell’aria. Anche i raggi cosmici contri-
buiscono a questo effetto. Quando 'attivita solare diminuisce si é osservato
un aumento in intensita dei raggi cosmici che entrano nell’atmosfera. Questo
effetto favorisce la formazione di nubi a bassa quota.
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Effetti dell’ambiente spaziale sull’uomo [’atmosfera terrestre e la ma-
gnetosfera proteggono la terra e gli strati inferiori dell’atmosfera dagli effetti
indotti dello space weather, mentre gli astronauti sono soggetti a grandi do-
si di radiazione dannose per 'organismo. La capacita di predire tali eventi
sarebbe di notevole beneficio nella pianificazione di una missione. Inoltre,
anche i cambiamenti nel campo geomagnetico possono influenzare i sistemi
biologici.

2.4 L’orbita di AtmoCube

L’orbita di Atmocube sara circolare mentre I'altezza e 'inclinazione dipen-
deranno dal lanciatore utilizzato. Un possibile lanciatore ¢é il razzo Dnepr-1
Satan (SS-18 modificato) in grado di lanciare diversi nano e micro-satelliti
in orbite basse, approssimativamente circolari.

Il lanciatore fara in modo di portare il satellite principale ad un’orbita
Sun-sincrona a 700 km di altezza corrispondente ad un’inclinazione di 98.2
gradi. AtmoCube sara rilasciato in orbita in una fase precedente al posi-
zionamento del satellite principale, per questo si considera che 1'orbita sara
Sun-sincrona ad un’altezza compresa tra 500 km e 650 km ed un’inclinazione
di 98.2 gradi, come il satellite principale.

Il valore di riferimento per lo studio dell’orbita é fissato a 500 km.

In un’orbita Sun-sincrona il satellite passa sull’equatore allo stesso tempo
solare ogni giorno. Cio significa che un punto sulla Terra é visto approssi-
mativamente alla stessa ora. L’inclinazione dell’orbita Sun-sincrona é stret-
tamente legata all’altezza.

Per 700 km di altezza vale 98.2 gradi mentre per 500 km ¢é di 97.4, di poco
inferiore a quella per 700 km.

2.5 Stato del progetto

La fase di analisi del sistema (Studio di fattibilita) é quasi conclusa. Questo
studio ha portato alla definizione della strumentazione scientifica di bordo in
base ai requisiti scientifici, della struttura del satellite (il cui prototipo sara
costruito a breve), del sistema di alimentazione (celle solari e batterie), del
sistema di comunicazione(antenna di ricezione e trasmissione a bordo ed a
terra), del sistema di controllo di assetto (boom gravitazionale e bobine) e
del processore di bordo|9].

Resta ancora da analizzare la reale possibilita di valutare la densita atmo-
sferica tramite le misure ottenute con il GPS ed eventualmente la precisione
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raggiungibile con questo metodo.
Le problematiche maggiori per la valutazione della densita sono tre:

e limitata precisione (intrinseca) del GPS
e limitata capacita di simulare il comportamento del satellite in volo

e difficolta di separazione dell’effetto di drag dalle perturbazioni legate
alle variazioni del campo gravitazionale terrestre

Quest’ultimo punto € quello che si vuole analizzare con questo studio.



Capitolo 3

Perturbazioni Orbitali

L’orbita ottenuta supponendo che I'unica forza agente sia I'attrazione gra-
vitazionale tra i due corpi € detta kepleriana e rappresenta un’orbita ideale.
Oltre alla forza di gravita esistono altre forze agenti sul satellite che inducono
piccole variazioni agli elementi orbitali nel tempo dette perturbazioni.

Possiamo classificare le perturbazioni in base agli effetti che hanno sul-
I’orbita: se sono progressive nel tempo sono dette secolari, se sono cicliche
sono dette periodiche. La lunghezza del periodo della perturbazione é riferita
al periodo orbitale del satellite.

Predirre la traiettoria seguita da un satellite perturbato risulta molto

complesso perché per molte forze perturbative non é possibile trovare un’e-
spressione analitica. Per studiare gli effetti che queste forze hanno sugli
elementi orbitali si € costretti ad approssimarle o ad espanderle in serie.
Il calcolo delle variazioni dell’orbita viene eseguito con software detti pro-
pagatori i quali, partendo dalle condizioni iniziali, danno la posizione del
satellite agli istanti successivi tenendo conto anche dell’azione di alcune for-
ze perturbative. Esistono due diversi metodi per calcolare la traiettoria
modificata:

e metodo delle perturbazioni speciali, che consiste nell’integrare diretta-
mente le equazioni del moto conoscendo le accelerazioni indotte dalle
forze perturbative, ricavando prima le velocita e poi con una integra-
zione successiva le posizioni;

e metodo delle perturbazioni generali, che consiste nel calcolare ad ogni
istante gli elementi orbitali e successivamente, conoscendo ’evoluzione
di questi nel tempo, ricostruire la traiettoria

Per questa analisi si é utilizzato il metodo delle perturbazioni generali. Pur
essendo matematicamente pitt complicato descrivere le variazioni degli ele-
menti orbitali a causa delle forze agenti sul satellite, questo tipo di approccio
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ha il vantaggio di permettere una maggiore comprensione di come le pertur-
bazioni influiscono sulla geometria dell’orbita.

In particolare si é studiato l'effetto dato dall’attrito atmosferico (drag) e dal-
la non sfericita della Terra (triassialita) che sono le due forze perturbative
prevalenti per un satellite in orbita bassa.

3.1 L’atmosfera terrestre

La terra é circondata da uno strato di gas che si estende fino a fondersi con
il mezzo interplanetario, pur rimanendone legato dalla forza di gravita. In
prima approssimazione si pud descrivere ’atmosfera come la regione che va
dal livello del mare fino a circa 1000 km di altezza. La composizione chimica
e la densita atmosferiche cambiano gradualmente man mano che l'altezza
sulla superficie terreste aumenta: questo permette di suddividerla in

e Troposfera fino a circa 10 km;
e Stratosfera da circa 10 a circa 25 km
e Mesosfera da circa 25 a circa 80 km

e Termosfera sopra gli 80 km.

Sopra gli 80 km si rompe I'equilibrio idrostatico e diffusione e trasporto ver-
ticale prevalgono. Nell’alta atmosfera le specie chimiche prevalenti sono N,
O, 02, H, He.

I primi modelli atmosferici globali sono stati sviluppati da L.G.Jacchia nel
1960 ed erano basati su considerazioni teoriche e dati relativi al decadimento
dell’orbita dei satelliti a causa dell’attrito atmosferico.

Attualmente i modelli di densita atmosferica (MSIS|[10] e DTM|11]) ad
altezza maggiori di 300 km soffrono della mancanza di misure dirette e conti-
nue, nello spazio e nel tempo. I risultati sono spesso basati su interpolazioni
e la precisione che forniscono & dell’ordine del 10-20%

Nuove misure della densita atmosferica, effettuate in modo continuo rico-
prendo tutta I’atmosfera terrestre, dovrebbero portare ad un miglioramento
sostanziale di questi modelli ed una miglior comprensione del comportamento
dell’alta atmosfera.

3.2 Attrito atmosferico

L’attrito atmosferico ¢ la maggiore forza non gravitazionale che agisce su un
satellite in orbita bassa. Poiche le accelerazioni si ricavano direttamente dalle
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forze agenti, un’analisi del problema dal punto di vista delle accelerazioni
indotte risulta piu semplice.
Consideriamo nuovamente ’equazione del moto del satellite ed introdu-
ciamo una forza f che rappresenta la perturbazione.
d*r 1

et Tt

Sappiamo che ’energia totale si pud scrivere come

f

2
v
ETOT:__H:_ﬁ

2 T 2a

L’effetto dell’azione della forza f é una variazione dell’energia totale del siste-
ma che, come appena visto, € una quantita che nell’orbita ideale si conserva.
Consideriamo la variazione dell’energia nel tempo:

22
ilz+t] a4

) p o 100
(r—l—rr YT ot

ossia:

quindi sostituendo f si ha:
W oda
2a? dt

Ora si pud scomporre la forza agente f e la velocita nelle tre componenti
radiale (r), tangenziale (f) e ortogonale al piano orbitale (n). Risulta che:

2
da _ 2a (fresinf + fo(1 — ecosh))

dt — Jup

Considerando orbite quasi circolari, si possono ricavare delle equazioni
relativamente piu semplici per le perturbazioni agli elementi orbitali.
Poiché I'azione dell’attrito ¢ in direzione opposta alla velocita, I'unica com-
ponente é quella tangenziale:

da  2a?
dt /up
La forza di attito specifica vale:

E:fa:aD:_lp(%)UQ

m 2

(fo(1 —ecos®))
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da cui si puo scrivere:

da 2a® [1 AN
FTR— [ép (ODE) vi(1+ ecos@)]

che integrato su un periodo intero da:

Ay, = —27 (CDé> pa’
m

Analogamente si ricava che

A 2
AP,., = —67° (CD—) pa—
m v

AVpey = T (C’Dé) apv
m

Aerev =0

Pitu in generale si puo ottenere che

Alye, = =2 <CDé> a2pp exXp (—C)[Io — 26]1]
m

A Iy+ 1
Aeyey, = =27 (CD_> OJ2PP exp (—C) |:[1 +e ot 2:|
m

dove pp ¢ la densita dell’atmosfera al perigeo, ¢ = % dove H ¢ l'altezza di
scala e I; sono le Funzioni di Bessel Modificate di ordine ¢ ed argomento c.
Quindi 'effetto dell’accelerazione indotta dall’attrito atmosferico ¢ una mo-
difica del semiasse maggiore a e dell’eccentricita e dell’orbita.

3.3 Triassialita della Terra

Sviluppando le equazioni del moto si & assunto che le due masse abbiano
simmetria sferica e densita uniforme.

In realta la Terra non é una sfera ma un geoide: la rotazione sul proprio asse
causa un rigonfiamento all’equatore e uno schiacciamento ai poli. Inoltre il
centro di massa ¢ spostato a sud rispetto ’equatore. Tuttavia per un satellite
in orbita bassa questa considerazione non ¢é ancora sufficiente: bisogna anche
considerare che monti e valli portano ad una variazione dalla forma di geoide
tuttaltro che trascurabile.
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Inoltre la densita non é uniforme su tutta la superficie terrestre cosi come la
distribuzione di massa.

L’effetto di tutti questi elementi é quello di far risentire al satellite un campo
gravitazionale non uniforme in ogni punto, ma dipendente dalla zona sopra
cui passa.

Per tenere conto di queste irregolarita si utilizzano dei modelli gravitazionali.
Un modello gravitazionale consiste in una matrice di coefficienti di un’espan-
sione in armoniche sferiche del campo gravitazionale, che cerca di approssima-
re al meglio gli effetti delle irregolarita della forma della Terra. Un’espressione
molto usata per descrivere il potenziale gravitazionale é:

o o (BN L o
¢=" [1—;Jn (7) P,(sin L)

dove pu é la costante gravitazionale della Terra, Ry ¢ il raggio equatoriale, L
é la latitudine, P, sono polinomi di Legendre e J,, sono i coefficienti zonali
di cui i primi tre sono:

Jo = 0.00108263
J3 = —0.00000254
Jy = —0.00000161

Scritta in qusta forma, la funzione geopotenziale ha una dipendenza dalla
latitudine.

Il potenziale generato dalla triassialita della Terra causa delle variazioni pe-
riodiche a tutti gli elementi orbitali ma gli effetti prevalenti sono le per-
turbazioni secolari che si hanno sull’ascensione retta del nodo ascendente e
sull’argomento del perigeo. Queste sono essenzialmente dominate dal primo
termine dell’espansione (.Js):

: RE ? . 2\ —92
Qy, = —1.5nJy — (cosi)(1 —€%)

2
Wy, = 0.75nJ, (%) (4 — 5sin?7)(1 — e*) 2

dove n € la mean motion, ovvero la velocita angolare del satellite espressa in
gradi al giorno.

3.4 SGP4

Per studiare le perturbazioni agenti su un satellite in orbita bassa, SGP4
(Simplified General Perturbations) ¢ il modello pitt comunemente utilizzato.
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Sviluppato da Ken Cranford nel 1970|12], deriva da una semplificazione della
piu estesa teoria di Lane e Cranford e tiene conto sia dell’attrito atmosferico
che della triassialita della Terra.

Per Pattrito usa un modello di atmosfera statico, non rotazionale ed a sim-
metria sferica, con un andamento a legge di potenza per la densita. Per
il modello gravitazionale usa la soluzione di Brouwer con un’espansione del
potenziale al quarto ordine (Jo, J5, Jy).

Per quanto riguarda le perturbazioni date dalla presenza della Luna e del
Sole (trascurabili per orbite basse), gli effetti sono troncati al primo ordine.

3.5 STK

STK (Satellite Tool Kit,[13]) ¢ un software disponibile gratuitamente nella
versione base, che permette di visualizzare ’orbita di un satellite basandosi
sui dati forniti in ingresso. La visualizzazione si puo effettuare utilizzando
diversi tipi di proiezione e sistemi di coordinate (ad esempio cilindriche e
ortografiche). In figura 3.1 é riportato un esempio di visualizzazione che é
possibile ottenere.
Inoltre il satellite pud essere connesso a diverse stazioni a terra, al sole,
ad altri pianeti o corpi definiti dall’utente fornendo informazioni e grafici
indispensabili per lo studio di missione di un satellite. Il calcolo dell’orbita si
puo effettuare utilizzando diversi propagatori come J,, che tratta il problema
considerando solo il primo termine dell’espansione del campo gravirazonale,
Jy che considera l'espansione fino al quarto ordine ed SGP4.(vedi paragrafo
3.4).

In particolare é stato utilizzato per confrontare i dati prodotti utilizzando
il propagatore SGP4 con quelli del programma utilizzato per questo studio,
oltre che per avere un riscontro visivo di quello che accade.
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Figura 3.1: STK: esempio di visualizzazione dell’orbita di AtmoCube. Si puo
notare la stazione a terra Trieste e la relativa connessione con il satellite



Capitolo 4

Analisi

In questo studio si vogliono analizzare separatamente gli effetti perturba-
tivi indotti dall’atmosfera e dal campo gravitazionale. Si é deciso di uti-
lizzare la routine SGP4 estratta dall’articolo Spacetrack Report No 3 ([12])
modificandola opportunamente. In particolare si sono introdotte funzioni per

e determinare l'istante di passaggio sopra ad un punto di riferimento
definito, indipendentemente dal passo utilizzato e dal tipo di orbita;

e calcolare la densita atmosferica istantanea;
e calcolare la variazione di altezza e velocita istantanea;

e calcolare la variazione di altezza e altezza media su uno e mezzo perio-

do;

e confrontare le variazioni ottenute dal codice con quelle calcolate tramite
la soluzione delle equazioni perturbate (paragrafo 3.2);

e valutare i dati forniti dal modello atmosferico e gravitazionale utilizzato
nella routine ed il modo in cui sono calcolati, al variare delle condizioni
iniziali.

Lo scopo ¢ quello di porre in evidenza e calcolare nel modo piu preciso pos-
sibile I'effetto dell’attrito atmosferico nella variazione dell’orbita, con un’at-
tenzione particolare al caso dell’orbita prevista per AtmoCube e delle carat-
teristiche geometriche e fisiche del satellite (Cp e A).

4.1 Test di funzionalita

L utilizzo della routine SGP4 non é immediato in quanto usualmente & inse-
rita all’interno di codici pitt complessi che richiedono un numero elevato di
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parametri in ingresso che per questo studio non sono necessari e talvolta non
sono disponibili. Per questo motivo come primo passo dell’analisi, si é veri-
ficato il corretto funzionamento della routine estratta. Per questo test sono
stati scelti dei valori standard per i parametri, che portano a risultati che
sono tabulati([12]). Inoltre i dati ottenuti sono stati confrontati con quelli
forniti da STK.

Passo | Xras Yrap ZTAB Xsapa Ysapa ZsGp4a
0 2328.970 | -5995.220 | 1719.970 | 2328.972 | -5995.221 | 1719.969
360 | 2456.107 | -6071.938 | 1222.897 | 2456.102 | -6071.937 | 1222.913
720 | 2567.561 | -6112.503 | 713.963 | 2567.552 | -6112.504 | 713.996
1080 | 2663.090 | -6115.482 | 196.396 | 2663.074 | -6115.488 | 196.4572
1440 | 2742.551 | -6079.671 | -326.380 | 2742.535 | -6079.682 | -326.3157

Confronto tra le posizioni calcolate con la routine estratta e quelle tabulate

nell’articolo Spacatrack report NoS3.

Passo | VXrap | VYrap | VZrap | VXsapa | VYsaps | VZsapa
0 2.91207 | -0.98341 | -7.09081 | 2.91207 | -0.98341 | -7.09081
360 | 2.67938 | -0.44829 | -7.22879 | 2.67939 | -0.44830 | -7.22878
720 | 2.44024 | 0.09810 | -7.31995 | 2.44026 | 0.09807 | -7.31995
1080 | 2.19611 | 0.65241 | -7.36282 | 2.19614 | 0.65235 | -7.36282
1440 | 1.94850 | 1.21106 | -7.35619 | 1.94853 | 1.21099 | -7.35619

Confronto tra velocita tabulate e calcolate.

4.2 Separazione degli effetti perturbativi

Al disotto dei 1000 km, gli atomi che costituiscono ’atmosfera non sono
ionizzati.

Per un satellite a questa altezza, I'attrito ¢ dovuto solo alle collisioni con
questi atomi ed é chiamato neutral drag.

In generale si puo esprimere 1’accelerazione indotta dall’attrito come

1 A
ap = —=p (C’D—) v?
2 m
dove p é la densita atmosferica, A la sezione di impatto del satellite, m la
massa, v la velocita (rispetto all’atmosfera) e Cp il coefficiente di drag.

m

Si definisce la quantita o

) coefliciente balistico.



4.2 Separazione degli effetti perturbative 27

La routine SGP4 utilizza la quantita
1004
2 m
come coefficiente di attrito atmosferico.

Poiche la densita dell’aria varia a causa del ciclo solare, di eventi geo-
magnetici, stagioni, notte e giorno, oltre alla presenza di piccole variazioni
locali, il coefficiente di attrito non puo essere considerato costante. Da questo
la necessita di studiare gli effetti della variazione di p sui valori forniti dalla
routine.

L’idea € quella di sostituire p con una funzione che abbia una dipendenza
innanzitutto dall’altezza, ma anche dall’attivita solare e che permetta di
correggere il valore del coefficiente di attrito ad ogni istante per ottenere
delle traiettorie che rappresentino una dinamica la piu realistica possibile.
Poiche tra un passo di calcolo e I'altro alla variazione dell’altezza corrisponde
una variazione della densita non apprezzabile, si é deciso di modificare il
coefficiente di attrito dopo ogni periodo, calcolandone la variazione come
rapporto tra le densita alle altezze misurate ad ogni passaggio sopra un punto
definito.

A causa della rotazione terrestre, il satellite dopo aver percorso un’orbita
intera, non ripassa sullo stesso punto al suolo (vedi fig. 4.1). Vista la di-
pendenza dell’attrazione gravitazionale dalla zona di passaggio, é necessario
trovare un sistema per minimizzare I’errore introdotto dal calcolare I'altezza
in zone diverse.

150 120 90 60 L 30 60 30 120 150

Figura 4.1: Traccia del satellite a terra

Per questo motivo, come istante in cui effettuare ogni cambio dei pa-
rametri necessari al calcolo, si € scelto il passaggio all’equatore dove, per
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qualunque valore dell’inclinazione del satellite, in prima approssimazione si
ha una situazione simmetrica in funzione della longitudine.

Per valutare la densita dell’atmosfera si é utilizzato un polinomio in scala
logaritmica dato da un fit di dati relativi alla densita atmosferica in diverse
condizioni di attivita solare (fig. 4.2). I dati sono quelli riportati nelle tabelle
di densita del libro Space Missions Analysis And Design|16].

Altezza (km)
0 100 200 300 400

2 — average value
— solar maximum
—solar minimum

Densita atmosferica (kg/m®)

Figura 4.2: Andamento logaritmico della densitd atmosferica in funzione
dell’altezza

Per semplicita, della dipendenza dall’attivita solare si & tenuto conto so-
lo considerando tre diversi polinomi corrispondenti a fit di dati relativi alla
densita atmosferica in condizioni di minima, media e massima attivita solare.
L’effetto della modifica della densita durante la simulazione é un salto nei
valori delle quantita calcolate coincidente con l'istante di variazione.

Questo ¢ dovuto al modo in cui la routine calcola I’evoluzione degli ele-
menti orbitali: a partire dal valore calcolato all’istante iniziale, quindi con il
valore B per il coefficiente d’attrito, addiziona ad ogni passo una quantita
che dipende dall’ampiezza dell’intervallo tra to = 0, istante iniziale, e t’ = ¢
istante di calcolo.

La modifica della densitd py — p; all’istante ¢, fa si che da ¢ in poi tutti i
punti siano calcolati come correzione tra l'istante iniziale e il punto attuale
t considerando che per tutto U'intervallo[ty, t] ha agito una nuova densita p;
corrispondente ad un coefficiente di attrito By.

Il risultato di questo procedimento ¢ un grafico composto dalla sovrapposi-
zione di due diversi andamenti relativi a condizioni iniziali diverse.

Per poter modificare il valore di B* da un preciso istante in poi, é necessario
interrompere il calcolo, registrare tutte le grandezze finora ottenute e rico-
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minciare la simulazione introducendo questi valori come condizioni iniziali.
La difficolta di questo procedimento é che molte delle grandezze necessarie a
definire completamente lo stato in cui si trova il satellite sono ottenute tra-
mite un procedimento di calcolo iterativo e quindi non sono perfettamente
controllabili.

Proprio per questa difficolta di scindere il coefficiente balistico dalla densi-
ta atmosferica, all’interno del parametro B*, si & deciso di procedere fissando
le caratteristiche dell’orbita e studiando gli effetti della diminuzione della
densita fino al limite p — 0, portando cosi a zero anche il valore di B*.
Questa procedura non é di semplice applicazione perché il risultato non di-
pende solo dall’altezza a cui viene applicata, ma anche dall’inclinazione del-
lorbita. Inoltre il campo gravitazionale terrestre ¢ asimmetrico tra emisfero
Nord e Sud (vedi fig. 4.3) e questo influenza in modo apprezzabile le varia-
zioni dell’altezza dell’orbita tra i due emisferi. Per questo motivo ’analisi é
stata applicata separatamente nei due emisferi.

510
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Figura 4.3: Variazione dell’altezza in funzione della longitudine. Il valore di
riferimento ¢ 500 km

4.3 Effetto del campo gravitazionale

Al passaggio sopra ’equatore, registrando i valori della variazione di altezza
AR per ogni orbita, si osserva che riducendo B* la variazione (AR), ottenu-
ta come media della diminuzione dell’altezza su 30 periodi, é ridotta fino a
raggiungere un valore costante.(vedi fig. 4.4 ) La scelta di mediare 30 periodi
é dovuta all’ampiezza dell’intervallo di valori utilizzati nel variare il coeffi-
ciente di attrito B*: scegliendo un numero inferiore di periodi per la media
si ottengono dei valori troppo variabili, scegliendone un numero maggiore
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si perdono tutti i punti iniziali corrispondenti a valori di B* molto grandi
poiche le variazioni di altezza sono molto grandi.
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Figura 4.4: Variazione dell’altezza per B* — 0 per 500 km di altezza e 98 gradi di
inclinazione del piano orbitale

Ripetendo la stessa simulazione per diversi valori di altezza ed inclinazio-
ne del piano orbitale, si ottengono dei diversi contibuti. I valori di altezza
utilizzati sono 350 km, 400 km, 500 km, 600 km (vedi fig. 4.5). I valori di
inclinazione presi in esame sono 98°, 60° e 2° (fig. 4.6 , 4.7, 4.8).

L’inclinazione di 2 gradi é la minima inclinazione possibile per effettuate
questo studio in quanto per inclinazioni minori l'intersezione del del piano
orbitale con I'equatore non € pitt un buon metodo per determinare il punto
in cui registrare i valori.
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Figura 4.5: Altezze di calcolo corrispondenti ai valori di coefficente di attrito
utilizzato

Il modello gravitazionale utilizzato da SGP4 ha prevalentemente una di-
pendenza del campo dalla latitudine. Si puo provare a ripetere la simulazione
fissando le caratteristiche geometriche dell’orbita e variandone I’inclinazione.
Concentrandosi solo sul valore di (AR) ottenuto come estrapolazione dell’an-
damento per ogni inclinazione, il grafico che si ottiene presenta effettivamente
una dipendenza dall’inclinazione dell’orbita, ossia dalla latitudine massima a
cui transita il satellite.(fig. 4.9) Mentre per I'emisfero sud si ha un andamento
come mostrato in figura 4.10).

Si osserva che i due andamenti non sono uguali. Questo é dovuto proprio
al fatto che il centro di massa della Terra é spostato verso Sud. Si osserva
inoltre che per inclinazioni molto piccole (2°), i contributi per B* — 0 sono
quasi trascurabili perché le variazioni del campo gravitazionale lungo I'orbita
sono del secondo ordine.
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Figura 4.6: Contributo per B* — 0 a diverse altezze per un inclinazione di 98 gradi
per I'emisfero Nord e Sud
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Figura 4.9: Contibuti alla variazione di altezza al variare dell’inclinazione del piano
orbitale per 500 km di quota. (emisfero Nord)
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Figura 4.10: Contibuti alla variazione di altezza al variare dell’inclinazione del
piano orbitale per 500 km di quota.(emisfero Sud)

4.4 Effetto dell’attrito atmosferico
La variazione di altezza per orbita vale
AN
Aty = =27 | Cp— | a®ppexp (—c)[ly — 2el4]
m

Il valore dell’altezza di scala ¢ ottenuto ad ogni passaggio sull’equatore in-
terpolando il valore dell’altezza calcolato su un fit di dati noti.([16]) I dati di
interesse sono quelli relativi all'intervallo [200-800] km di altezza.(fig. 4.11)
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Figura 4.11: Fit utilizzato per determinare 1’altezza di scala

Inoltre conoscendo H si puo avere una stima del tempo di vita del satellite,

data dalla relazione
H

Aarev

Anche questa equazione é stata aggiunta alla routine
Per orbite circolari possiamo scrivere una relazione piu semplice:

L~

A
Ay = —27 (CD—> pa’
m

Chiamiamo Aa,., variazione di altezza teorica. Poiché ¢ calcolata nell’ap-
prossimazione di orbite circolari, questa variazione coincide proprio con la
variazione dell’altezza R calcolata ad ogni periodo.

Implementando questa formula all’interno della routine SGP4 si puo avere
un confronto istantaneo tra i valori teorici calcolati con queste equazioni ap-
prossimate e quelli calcolati con SGP4 per 'effetto dell’attrito.

Applicando i parametri corrispondenti ad AtmoCube (Cp=2, A=13 cm?,
m—1.5 kg, corrispondenti ad un coefficiente balistico B=4.437 % ) si otten-
gono i risultati riportati in tabella:
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alt(km) | i(°)

AR,

ARscpa

correzione

600 km | 98

0.00311E-02

6.07299E-02

5.10357E-02

60

0.00309E-02

2.14233E-02

1.02317E-02

2

0.00305E-02

0.32958E-02

0.25692E-02

500 km | 98

0.01045E-02

5.88378E-02

5.07433E-02

60

0.01045E-02

2.74865E-02

2.71002E-02

2

0.01048E-02

0.38146E-02

0.25043E-02

400 km | 98

0.24383E-02

5.44738E-02

4.81401E-02

60

0.23889E-02

1.29953E-02

1.26583E-02

2

0.23759E-02

0.42724E-02

0.25082E-02

350 km | 98

0.54888E-02

5.64575E-02

5.18964E-02

60

0.55325E-02

1.44958E-02

1.03808E-02

2

0.56972E-02

0.37841E-02

0.25095E-02

La tabella riporta le variazioni di altezza teoricha e calcolata tramite SGP4
nell’emisfero Nord per diversi valori dell’altezza iniziale e della densita. 1
risultati sono diversi perché nella routine si tiene conto anche delle pertur-
bazioni date dalla forma della Terra che come appena visto influiscono con
un contributo che abbiamo supposto costante costante e dipendente dall’in-

clinazione.

Se teniamo conto di questo contributo aggiungendolo come correzione alla
formula che fornisce la variazione dell’altezza data solo dall’attrito atmosfe-
rico otteniamo che i dati sono compatibili. Analogamente per le variazioni
nell’emisfero Sud:

alt(km)

i(°)

AR,

ARscpa

correzione

600 km

98

0.00311E-02

4.74853E-02

4.39232E-02

60

0.00310E-02

1.16577E-02

0.99049E-02

2

0.00352E-02

0.37841E-02

0.25792E-02

500 km

98

0.01448E-02

6.42395E-02

7.76803E-02

60

0.01045E-02

2.49328E-02

3.00199E-02

2

0.01048E-02

0.33264E-02

0.25057E-02

400 km

98

0.23703E-02

5.29324E-02

4.81401E-02

60

0.23875E-02

1.38244E-02

1.34436E-02

2

0.24387E-02

0.45471E-02

0.25285E-02

350 km

98

0.54701E-02

5.34973E-02

5.19987E-02

60

0.55277E-02

1.34887E-02

1.20456E-02

2

0.56987E-02

0.37536E-03

0.25095E-02

Da questo possiamo concludere che al decadimento dell’orbita di un sa-
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tellite a bassa quota, leffetto prevalente ¢ quello dell’attrito atmosferico.
Questo effetto va corretto con una quantita dipendente dall’inclinazione che
tiene conto del contributo dato dalla non sfericita della Terra.



Capitolo 5

Conclusioni

AtmoCube ¢é un satellite concepito come un sistema innovativo per lo studio
dell’atmosfera terrestre ad un’altezza dell’ordine di 500 km.

Lo scopo di AtmoCube ¢ di fare misurazioni scientifiche di fenomeni legati
allo Space Weather, ossia alle condizioni del Sole, vento solare, magnetosfera,
ionosfera e termosfera che possono influenzare le prestazioni e ’affidabilita
dei sistemi tecnologici nello spazio e mettere in pericolo la vita e la salute
umana a terra. L’attivita solare ha variazioni cicliche con un periodo di 11
anni in cui passa da un minimo di attivita ad un massimo a cui corrisponde
un vento solare ricco di particelle molto energetiche. In figura 5.1 é riportata
la variazione del numero di macchie solari in funzione dell’anno, uno degli
indici piu significativi dell’attivita solare.
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Figura 5.1: Ciclo solare: numero di macchie solari per anno
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L’obbiettivo é costruire una mappa precisa del campo magnetico terrestre
e del flusso di radiazione incidente proveniente dallo spazio esterno.
Il disegno preliminare di AtmoCube é riportato in figura 5.2.

MAGNETOMETRO

DOSIMETRO

GPS

BATTERIE

ELETTRONICA

BOBINA

Figura 5.2: Componenti di AtmoCube

La strumentazione prevede un magnetometro un dosimetro e un GPS.
Il GPS fornendo continuamente posizione del satellite, permette di correla-
re le misurazioni date degli altri strumenti a terra o nello spazio. Inoltre
é possibile effettuare una stima indiretta della densita atmosferica misuran-
do le perturbazioni ai parametri orbitali indotte dall’attrito con I’atmosfera
residua.

Resta ancora da analizzare la reale possibilita di valutare la densita atmo-
sferica tramite le misure ottenute con il GPS ed eventualmente la precisione
raggiungibile con questo metodo.

Il problema maggiore ¢ la separazione dell’effetto di drag dalle perturbazioni
legate alle variazioni del campo gravitazionale terrestre.
Le problematiche maggiori per la valutazione della densita sono tre:

e limitata precisione (intrinseca) del GPS
e limitata capacita di simulare il comportamento del satellite in volo

e difficolta di separazione dell’effetto di drag dalle perturbazioni legate
alle variazioni del campo gravitazionale terrestre

Quest’ultimo punto é quello che abbiamo analizzato in questo lavoro.
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L’orbita ottenuta considerando come forza agente solo I'attrazione gravi-
tazionale tra due corpi ¢ detta kepleriana e rappresenta un’orbita ideale. Ol-
tre alla forza di gravita esistono altre forze agenti su un satellite che inducono
variazioni agli elementi orbitali nel tempo dette perturbazioni.

Per questa analisi si é utilizzato il metodo delle perturbazioni generali.
Pur essendo matematicamente piu complicato descrivere le variazioni degli
elementi orbitali a causa delle forze agenti sul satellite, questo approccio
permette una maggiore comprensione di come le perturbazioni influiscono
sulla geometria dell’orbita.

In particolare abbiamo studiato leffetto dato dall’attrito atmosferico (drag)
e dalla non sfericita dela Terra (trassialita) che sono le due forze perturbative
prevalenti per un satellite in orbita bassa.

In questo studio abbiamo analizzato separatamente gli effetti perturba-
tivi indotti dall’atmosfera e dal campo gravitazionale utilizzando la routine
SGP4 estratta dall’articolo Spacetrack Report No 3 (|12]). Ilcodice ¢é stato
modificato introducendo funzioni per

e determinare l'istante di passaggio sopra all’equatore, ottenuto tramite
il cambiamento di segno della coordinata z nel sistema di riferimento
GCI, indipendentemente dal passo utilizzato e dal tipo di orbita;

e calcolare la densita atmosferica istantanea tramite polinomi che rap-
presentano un fit logaritmico di dati relativi alla densita atmosferica
nei tre casi di massima, media e minima attivita solare;

e calcolare la variazione di altezza e velocita istantanea;

e calcolare la variazione di altezza e altezza media su un periodo e su
mezzo suddividendo in emisfero Nord e Sud;

e confrontare le variazioni ottenute dal codice SGP4 con quelle calcolate
tramite la soluzione delle equazioni perturbate introducendo anche i
temini correttivi;

e valutare i dati forniti dal modello atmosferico e gravitazionale utilizzato
nella routine ed il modo in cui sono calcolati, al variare delle condizioni
iniziali portando a zero il coefficiente di attrito di SGP4.

In questo modo abbiamo evidenziato e calcolato ’effetto dell’attrito atmo-
sferico nella variazione dell’orbita, riferendoci particolarmente all’orbita pre-
vista per AtmoCube ed alle caratteristiche geometriche e fisiche del satellite

(CD € A)
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Per un satellite al disotto dei 1000 km 1’attrito é dato solo dal neutral
drag, ossia dalle collisioni con atomi neutri.
Possiamo esprimere 1’accelerazione data dal drag come

1 A
ap = —=p (C’D—) v?
2 m

dove p ¢é la densita atmosferica, A la sezione di impatto del satellite, m la
massa, v la velocita (rispetto all’atmosfera) e Cp il coefficiente di drag.
La routine SGP4 utilizza la quantita
o 1004
2 m
come coefficiente di attrito atmosferico.

Poiche la densita dell’aria varia a causa del ciclo solare, di eventi geo-
magnetici, stagioni, notte e giorno, oltre alla presenza di piccole variazioni
locali, il coefficiente di attrito non puo essere considerato costante. Da questo
la necessita di studiare gli effetti della variazione di p sui valori forniti dalla
routine. Per valutare la densita dell’atmosfera si ¢ utilizzato un polinomio in
scala logaritmica dato da un fit di dati di densita relativi a diverse condizioni
di attivita solare

A causa della difficolta di scindere il coefficiente balistico dalla densita

atmosferica all’interno del coefficiente di attrito B*, abbiamo studiato gli ef-
fetti della diminuzione della densita fino al limite p — 0, portando cosi a zero
anche il valore di B*.
Questa procedura non € di semplice applicazione perché il risultato non di-
pende solo dall’altezza ma anche dall’inclinazione dell’orbita ed il campo
gravitazionale terrestre ¢ asimmetrico tra emisfero Nord e Sud e questo in-
fluenza in modo apprezzabile le variazioni di altezza dell’orbita tra i due
emisferi. Per questo abbiamo svolto un’analisi separata.

Registrando i valori della variazione di altezza AR, al passaggio sopra
I’equatore per ogni orbita abbiamo osservato che riducendo B*, la variazione
(AR), ottenuta come media della diminuzione dell’altezza, é ridotta fino a
raggiungere un valore costante. Ripetendo lo stesso procedimento per diversi
valori di altezza ed inclinazione del piano orbitale, otteniamo dei contributi
diversi. I valori di altezza esaminati sono 350 km 400 km, 500 km, 600 km e
le inclinazioni 2°, 60° e 98°. Un esempio é riportato in figura 5.3.

Aggiungendo questa correzione all’interno della routine SGP4, abbiamo
un confronto istantaneo tra valori teorici e calcolati dell’effetto dell’attrito.



43

Variazione di altezza (km)
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Figura 5.3: Contributo per B* — 0 a diverse altezze per un inclinazione di 98
gradi, per ’emisfero Nord e Sud
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alt(km)

i(°)

AR,

ARscpa

correzione

600 km

98

0.00311E-02

6.07299E-02

5.10357E-02

60

0.00309E-02

2.14233E-02

1.02317E-02

2

0.00305E-02

0.32958E-02

0.25692E-02

500 km

98

0.01045E-02

5.88378E-02

5.57433E-02

60

0.01045E-02

2.74865E-02

2.71002E-02

2

0.01048E-02

0.38146E-02

0.25043E-02

400 km

98

0.24383E-02

5.44738E-02

4.81401E-02

60

0.23889E-02

1.29953E-02

1.26583E-02

2

0.23759E-02

0.42724E-02

0.25082E-02

350 km

98

0.54888E-02

5.64575E-02

5.18964E-02

60

0.55325E-02

1.44958E-02

1.03808E-02

2

0.56972E-02

0.37841E-02

0.25095E-02

La tabella riporta le variazioni di altezza teoriche e quelle ottenute tramite
SGP4 nell’emisfero Nord, per diversi valori dell’altezza iniziale e della densita
. I valori ottenuti sono diversi perché la routine tiene conto anche delle per-
turbazioni date dalla forma della Terra che influiscono con un contributo che
abbiamo ipotizzato costante, dipendente dall’inclinazione e pari alla media
dei valori calcolati quando 'orbita interseca l’equatore.
Tenendo conto di questo contributo ed aggiungendolo come correzione alla
formula che fornisce la variazione dell’altezza data solo dall’attrito atmosfe-
rico otteniamo che i dati sono in accordo.

alt(km)

i(°)

AR,

ARscpa

correzione

600 km

98

0.00311E-02

4.74853E-02

4.39232E-02

60

0.00310E-02

1.16577E-02

0.99049E-02

2

0.00352E-02

0.37841E-02

0.25792E-02

500 km

98

0.01448E-02

6.42395E-02

7.76803E-02

60

0.01045E-02

2.49328E-02

3.00199E-02

2

0.01048E-02

0.33264E-02

0.25057E-02

400 km

98

0.23703E-02

5.29324E-02

4.81401E-02

60

0.23875E-02

1.38244E-02

1.34436E-02

2

0.24387E-02

0.45471E-02

0.25285E-02

350 km

98

0.54701E-02

5.34973E-02

5.19987-02

60

0.55277E-02

1.34887E-02

1.20456E-02

2

0.56987E-02

0.37536E-03

0.25095E-02

Da questo possiamo concludere che per orbite molto basse, al disotto dei
400 km, Deffetto prevalente é quello dell’attrito atmosferico. Questo effetto
va corretto con una quantita dipendente dall’inclinazione che tiene conto del
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contributo dato dalla non sfericita della Terra.

Questo studio puod essere ampliato e quindi applicato punto per punto
lungo 'orbita del satellite in modo da poter separare i due effetti istante per
istante e valutare cosi la densita atmosferica.

I modelli attuali di densita atmosferica (MSIS|10] e DTM|11]) ad altezza
maggiori di 300 km soffrono della mancanza di misure dirette e continue,
nello spazio e nel tempo. I risultati sono spesso basati su interpolazioni e la
precisione che forniscono é dell’ordine del 10-20%.

Nuove misure della densita atmosferica, effettuate in modo continuo rico-
prendo tutta I’atmosfera terrestre, dovrebbero portare ad un miglioramento
sostanziale di questi modelli ed una miglior comprensione del comportamento
dell’alta atmosfera.
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