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MOVIMENTO ROTACIONAL-TRANSLACIONAL ACOPLADO,
DE SATELITES ARTIFICIAIS

Maria Cecilia Zanardi

Instituto Tecnoldgico de Aerondutica
S3o Jose dos Campos — Sao Paulo, Brasil

RESUMO. O acoplamento entre o movimento rotacional e translacional de um
satélite artificial da Terra & analisado, considerando a influéncia do
achatamento da Terra e diferentes momentos principais de inércia para o
satélite, sendo dois deles bem proximos. As equacGes do movimento sdo de
duzidas utilizando formalismo Hamiltoniano, com o movimento rotacional
descrito pelas varidveis de Andoyer e o movimento translacional pelas
varidveis de Delaunay. Os desenvolvimentos consideram termos até& o cubo
do inverso do raio vetor, que une o centro de massa do satélite ao cen-
tro da Terra e s¥o truncados na segunda poténcia da excentricidade. O mé
todo de Hori & aplicado para analisar as equacdes do movimento e a solu-
cdo & apresentada em primeira ordem.

ABSTRACT. The coupling between the rotational and translational motion
of an Earth's artificial satellite is analysed, considering the influen-
ce of the flattening of the Earth and different principal moments of
inertia of the satellite, having two of them very close to each other.
The equations of motion are derived by using Hamiltonian formalism, with
the rotational motion described by the Andoyer's variables and the trans
lational motion by the Delaunay's variables. These developments consider
terms up to the inverse of the cube distance between the center of mass
of the satellite and the Earth's center of mass, and neglect those terms
where the power of the eccentricity is higher than two.Hori's method is
applied for the analysis of the equations of motion and the first order
solution is presented.

I. INTRODUGAO

Este trabalho tem por objetivo o estudo das equacoes do movimento de um satélite ar-
tificial da Terra em torno do seu centro de massa (movimento rotacional) acoplado ao movimento
do centro de massa do satélite artificial (movimento translacional), levando-se em consideracao
o achatamento da Terra e admitindo-se que os momentos principais de inércia do satélite sdo desi
guais, sendo que dois deles sdo bastante prdximos e a diferenca entre eles & considerada como
uma perturbagdo adicional no processo de montagem das equacdes do movimento.

Nio consideramos neste trabalho, comensurabilidades entre as frequencias dos movimen
tos e singularidades nas equagoes utilizadas.

No estudo do movimento de um satélite artificial, devido a pequena ordem de grandeza
dos termos de acoplamento, entre o movimento translacional e rotacional, eles sdao, em geral, des
prezados, de tal maneira que a forma da &rbita pode ser especificada "a priori"' Esta especifica
gao é entdo utilizada em conjunto com as equagdes do movimento rotacional do satélite para deter
minar o comportamento deste movimento. Ora, numa anidlise mais cuidadosa do movimento de saté&li-
tes & bem possivel que o estudo dos efeitos até a ordem de grandeza dos termos de acoplamento
seja necessidrio. Neste trabalho procuramos dar uma forma de abordagem para o tratamento de tais
problemas. E bem verdade que uma teoria completa necessitaria que todos os efeitos até esta or-

-

dem fossem considerados. Assim uma das contribuig6es desde trabalho & o estudo isolado dos ter-
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mos de acoplamento do movimento translacional-rotacional de um satélite e sua influéncia no seu
movimento translacional e no seu movimento rotacional.

Os resultados obtidos mostram o tipo da influéncia do achatamento da Terra sobre o
movimento rotacional do satélite.

II. AS EQUAQ6ES DO MOVIMENTO

As equagoes do movimento sdo deduzidas utilizando formalismo Hamiltoniano, com o mo-
vimento rotacional descrito pelas varidveis de Andoyer (%2, g2, h2, L2, G, Hy) e o movimento
translacional pelas varidveis de Delaunay (%, g, h, L, G, H). Estas varidveis estdo apresentadas
no apendice deste trabalho.

Para descrever o movimento rotacional do sat&lite artificial foram adotadas as varid
veis de Andoyer ao invés dos Angulos de Euler, pois as anteriores sdo variidveis canGnicas e pode
mos assim aplicar teorias de perturbacdo baseada em transformacoes canonicas para estudar este
problema. v

O sistema de referencia inercial & um sistema geocentrico com o eixo z na direcao do
polo Norte da Terra, o plano Xy coincidindo com o plano do equador da Terra, sendo que o eixo X
aponta ao longo da intersecgéo do plano da ecliptica com o plano do equador da Terra e o eixo y
completa o sistema, formando um sistema dextrdgero.

Os desenvolvimentos em poténcia da excentr1c1dade sdo truncados em segunda ordem e o
potencial contém termos até o inverso do cubo do raio vetor, que une o centro de massa da Terra
ao centro de massa do satélite.

A Hamiltoniana F do problema & expressa por:

F = F, (L, Ly, Gp) + F; (Lp, Go, Hay %2, 82, h2, L, G, H, &, g, h) @)
onde:
U3
: -u M3 -
SRR O | (V6 SIS SRS S (PSS U (V6 SIS S g )
21,2 2 t C, 24, 2B, 2 A, B,
4 M7
1 1 1 He
Fp = = (— -—) (6} - 13) cos 2¢, ka2 f,(L, G, H, 2, g)
4 B, A, L
2C, - A, - B, A,-B, _
+ —f (L’ Ga H, Ls 8 h’ Lzs Gz: H2’ 2:21 g2 hz) + fa (L; G’ H, 2':
2M, &M
gs Dy Ly, Gyy 25 hyy 82) (3
sendo:
M, e M, - as massas da Terra e do satélite, respectivamente
a, - raio equatorial da Terra
A, = B;, C; - os momentos principais de inércia da Terra
A, ~ B,, C, - os momentcs principais de inércia do satélite.
Cy - 4
K, = ——
2M1a?
e

U - constante gravitacional da Terra
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fy, £,, £f3 - funcdes das varidveis indicadas, sendo que as variaveis %, g, h, %22, g2 e hy apa-
recem sempre como argumentos de cossenos. Estas funcées sdo apresentadas na referé@ncia (1966) em
termos da anomalia média ¢, e também nas referéncias (1971) e (1972) em termos da anomalia verda
deira. : -

Considerando a Hamiltoniana F, dada pela equacao (1), temos que as equacgdes do movi-
mento sao dadas por:

d(e, g, h, L2, 82, hy) 3F
at 3@, G, H, Ly, Gpy Hy)
(4)
d(L, G, H, Ly, G,, Hp) - 3F
dt ) o(%, g, h, 22, g2, hy)

O problema nao perturbado esta relacionado com a parte F; -da ‘Hamiltoniana e possue
uma solucao completa. Podemos, entdo, aplicar o método de Hori para analisar o sistema de equa-
cdes de 12 ordem, dado pelas equacdes (4).

I1I. APLICAQKO DO METODO DE HORI ATE PRIMEIRA ORDEM
Fazendo a transformagio canonica:

(L, G, Ha L, g h, LZ’ G29 Ha, 223 82 h2)

> (L', ¢', H', ¢', g', h', L'y, G',, H',,
2'2, g'2, h'y)
através da fungéo geratriz S:
s = S8, (L', G', H', &', g", h', L'y, G'5, H'2, 2"2, 8"25 h'y)
onde estamos considerando apenas aproximagGes de primeira ordem nos pequenos pardmetros conside-
rados.

Assim pelo MEtodo de Hori esta transformacdo & tal que:
39S,

(L9 G9 H’ L29 GZa HZ) (L" G', H" L'2$ G'Z» H'Z) -

3", g's ', 2"y, g'2, h'y)
35,
O@T, G, B, LT,, Gy, H',)

(2’ g h, 22; 82, hz) (Q'y g's h'9 2'23 8'2’ h'Z) +

(5)
A nova Hamiltoniana F* & dada por
F*(L'9 G" H'y 2" g's h?? L'29 G‘Z’ H'Z’ 2'23 g'2s h'Z) = FE + FT (6)
onde F§ € a parte ndao pertubada e Ff € a parte pertubada da nova Hamiltoniana.
As equacoes do movimento sao:
*
d L', G', H', L'z, G'z; H'z) = - oF
dt 8(2" g's h" 2'2’ g'2s h'z)
) N
d F*.
——— (Q/', gl’ h" 2"2’ g'z’ h’z) = 3
dt (L', G', H', L',, G',, H'))
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Uma vez integradas estas equagoes e conhecendo-se a funcdo geratriz S;, teremos uma
solugao de 12 ordem do problema em estudo.
1

III.1. SISTEMA AUXILIAR DO METODO DE HORI
Pelo método de Hori, para o cdlculo da nova Hamiltoniana F* e da fungao geratriz

Sl, € necessario introduzir um pardmetro t* através do sistema de equacgdes diferenciais ordina-
rias:

*
d(L" G" H'» L'z’ G'2! H'z) aFO
= - (8)
d.t* 3(2:" g's h" 24'29 g'2) h'2)
*
d(l's g's h" 2:'2’ 8'2, h'Z) aFo
dc* a(L', G, H': L'z» G'Zs H'z)

onde, t* & o proprio tempo em aproximagGes de ordem zero e pelo metSdo de Hori, temos:

2 3

* ue M

Fo = - .4._1. Ao 1 L'2+.l.'. L.;L g2
2L'2 2 A, B, 2

(9)

Assim a solugﬁo do sistema de equacdes (8) &:

L', G', H', g', h' constantes em t*
U2M3
2

' = n otk + Q) com n, =
L gt Lo v T e

L'y, G'5, H'y, h', constantes em t*

', = n, t*¥ 4+ Q3, com n

L2 L2

L}
Vo
(¢]

~ —

o

B -

~

N

=

~

~——
=
»

g'z n t*+g'20 com n = l[_l.+._1_ G'z
82 82 2 A, B,

2

Ou seja, em aproximacoes de ordem zero a solucao do problema & constituida pelo movi
mento Kepleriano e pelo movimento rotacional livre de torques externos (assumindo a diferenca en
tre os dois momentos principais de inércia A, e B,, A, = B,, como fator pertubador) do satélite
artificial.

II1I.2. DETERMINAQAO DA NOVA HAMILTONIANA PERTUBADA

*
A parte pertubada F, da nova Hamiltoniana, pelo método de Hori & dada por:

% T
Fl = lim ';." (T Fl(L'a G’; H" 2«': g" h'; L'2a G'29 H'Z! 24'2’ 8'2’ h'z)dt*
Toeo lo
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onde T representa o periodo com relagio a t* de cada uma das parcelés que compoém F,.
Assim, tendo em vista a forma de F; dada pela equagao (3) ea solugdo do sistema au-
xiliar, a média de F; em t* &:
U7
* UMy 12
P = 142 -8 B 82
L'® L'? 8 L'?
L', 2C,-A,~B,
3 g'? 1 ) +—=.(3——-1). .
2 2 2 G32 2M;
1 3 12 12 . 12012 3 v ' ' 1
—+=, (1+0'>+063%>-30"%93%) - = . sen 21' sen 2I',. cos (h' - h}) -
2 8 8
- 3 sen? I' sen? I} cos (2h' - 2h)}) J (10)
8
Hl
onde: ' = cos I' = e
1 1 _ H ' 2
§] = cos I = =
2 2 G' N

Observemos que este processo de média faz com que Ft independa das varidveis ',,
g', e &'. Notemos ainda que a varidvel g' & ciclica em Fl até a 42 poténcia na excentricidade e
que os desenvolvimentos est@o até esta ordem, pois no cdlculo das novas equagées do movimento
para as varidveis L' e g', dados por (7), a poténcia na excentricidade diminuird acarretando
termos de segunda ordem na excentricidade.

III.3. DETERMINAgKO DA FUNC,‘Z\O GERATRIZ

Pelo metddo de Hori, a funcdo geratriz S; & dada por:

*
Sy, = [FI(L', G') H', ’Q"s g" h', L'2, G'2, H'2, 1'2’ 8'29 h'z) - FI(L" G" H"

\

h', L'2, G'2, H'2, h'2) de*

% -
. Considerando a forma de F1 dada por (4) e de F1 dada por (l0) e a solugao do siste-
ma auxiliar de Hori, temos que:

sen 20', u%.MZ

s1= (-1 (G'z -L'2). + — ka. f,.(L', ', H', 2", g")
B2 A2 8n£2 L'
2C,-A,-B, Ay-B,
+ fS(L's G" H" 2" g" h" L'Z’ G'Zs H'Z’ 2'2’ 8'21 h'z) + fs(L's G'9 H"
2M2 4M2
L', g's ', L'y, G',, H',, 2", 8'2, h'y) (11)
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onde f, , f,, f, s;o funcoes periodicas que contem ', g', h', &',, g'2, h', como argumento de
senos e estao apresentadas na referéncia (1983).

III.IV. AS NOVAS EQUAQ6ES DO MOVIMENTO

* * _
Como conhecemos a nova Hamiltoniana F* = Fy + F;, as novas equagdes do movimento sao
entao determinadas pelas ecuacoes (7) e dadas por:

dL,
= 0+ L', = constante (12.a)
dt
',
= 0+ G', = constante (12.b)
dt
1
a . 0 > L' = constante (12.¢)
dt
1
d6” 0 > G' = constante (12.4)
dt
7
di', uM, 2C, - A - B 1 L,? 3 G'?
= - . —=(3 - 1. 1 + =1 - =—
dt L'® M, 2 Gy 2 2 L'?
31 Sen 2I'.Sen 2I';.Sen(h'-h}) + Sen?I'.Sen?I}.Sen(2h'-2h}) (13.a)
4 2

by, 7 12

' UM 2C2-A2-B, L 4 12
. . : 1(3—-—2--1).L1+§(1—9-—)}-3-flSenZI'.Senzx'z.
at L'® M, 2 Gh? 2 L'2 4 | 2
. Sen (h'-h}) + sen®’I'.Sen®I',.Sen (2h'-2h}). (13.b)
dhj u*M3 2C,~A,-B, Lj? 12

= . 2Ll -1).[1+3.(1-9—)5 oy [1-30"2+
dt L'S 2M, 8 G} G'3 2 L'z

271 ' ' sen 2T' ' ' '
sen“I'. cos (2h'-2h)) + ——— . cos 2I} . cos (h' - h}) (13.¢)

sen I}
by 7 12

' u™M; : 2y 2C2-A2-B; 3L
dh' .EJ—L1+3(1-G—)J. A D .1 - 367 +
dt L'S 4 @' 2 L'? 2M, 2 Gy?
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2 ' ' cos 21' ' ' 2 )
sen’ I'2cos (2h' - 2h}) + —————— , sen 212 cos (h' - h;). - 2k, a°~ . 6" (13.4d)
sen I' e }
1
ds! o ) ) St M 2C,-A,-B, 1} PR G'2
—(——--—-——)L2+ . .3 SlFE= Q- —) ] L) -—+
dt C, 24, 2B, L's M, Gz v 2 L'2 2

3
g (1+9'%2+ 6;2 - 3p'2 e;z) - -Z— sen 2I' . sen 2I; cos (h' - h}) - 3 sen?I' . sen?I) cos(2h' -
8

- hé)] A (14.2)

3
6'2 + 632 - 36'2 632) - = sen 2I' . sen 215 cos(h' - h}) - 3 . sen? T' . sen? I, . cos(2h' -

8 8
K a?
3
2h£)) - 22 (2g2 1, (14.b)
2 2 2
dg! “M7  2C,-A,-B )2
2 1 1 1 R, 278270 ' L
=Ll Ly ) .L.(1+3 (1-9—2)]. 3. =
dt 2 Ay, B, L'® M, G', 2 L'2 G2
...1.+_3.(1+e'2+ 12 _ 12 12 __3_ 1 ' ' 1 3
A 9, 38'2 95%) sen 2I'.sen 2I; . cos(h' - h;) - = sen?I' sen?I, .
8 8
3 3L)2 y '
. cos(2h' - 2h5)) - =85 ( - 1) . f8, (1-39'2 + sen?T' . cos(2h' - 2n)) ) + e 2LT
8 G,? \ sen I'
2
. cos 2I; . cos(h' - hz')]} (l4.¢)
b7
Tl 2C,-A,-B L)?
dg' _ 2 31 3 G'2 272 2
- S [1+=a -2 ]+ a4
dt L's  2G' 2 i L'2 2M, 2 Gy? N 4

© Universidad Nacional Auténoma de México ¢ Provided by the NASA Astrophysics Data System


http://adsabs.harvard.edu/abs/1985RMxAA..10..355Z

N
0

RVKAA”.C1DC ~35

L0y
0,
[=h

362 M.C. ZANARDI

932 - 30'% ., 032) - 3 sen 2I' sen 2I} cos(h' - hj) - 3 sen?I' sen IJ . cos(2h' - 2h}) + 1 o'

4 4 2
[ ' 2 2 ' ' cos2I' ' ' ] 2 1
g' . (1 - 392 + sen® I} . cos(2h' - 2h}) ) + ———— sen 2I} cos(h' - hj}) J ] + kpa® (= -
sen I' € 2
-2g12) (14.4)

onde os termos acima de 22 ordem na excentricidade jé foram desprezados, devido a hipdteses ado-
tados.
Das equacées (13.a) e (13.b) temos que:

dH} '
_—-+di= 0
dt dt
ou seja: H} + H' = Kz = constante.

0 fato de que a soma das componentes no eixo inercial z dos momentos angulares de ro
tagao H} e de translacao H' , ser constante, traduz a conservagiao do momento angular total do
problema, visto que a Terra e o Satélite nao experimentam nenhuma outra forga além da atragao
gravitacional mitua. Desta forma, K, representa a componente do momento angular total no eixo
inercial z, em termos das novas variidveis.

Observamos também que os segundos membros das equagOes (l4) sempre envolvem as va-
ridveis h, h}, H' e Hz Portanto & necessdrio primeiro obter a solugdo para as equacdes (13) e
depois obter a solucao para as demais varidveis.

Como o momento angular total, & conservado, podemos utilizar além da constante Kz,
dada em (15), tambeim as componentes Ky e Ky do momento angular total respectivamente nos eixos
x e y. Estas trés constantes Ky, Ky e K, nos dao mais tres 1ntegra1s primeiras do problema aqui
em estudo. Como as equagoes (13) formam um sistema de equagoes diferenciais de 1. ordem, com 2
graus de liberdade e 4 varidvies 1ndepentes, que sao H', H), h' e h,, com o auxilio dessas tres
integrais podemos eliminar 3 das varidveis anteriores doeste 51stema

Se os componentes do momento angular total G no sistema inercial sao:

G = K & +K & +K & - (16)
X X y 'y z 2z
Sendo:
K =G' Sen I'. Sen h' + G! . Sen I'. sen h! (17.a)
% 2 2
- Ky =G' sen I' cos h' + G . sen I cos hj (17.b)
KZ =G' cos I' + G% cos I; = H' + Hj (17.¢)

Utilizando as relagoes (17) e fazendo algumas manlpulagoes algébricas na equagao
(13.a), obtemos:

dH

2
_— = (aH52+bH5+c)1/2u (18)
dt
onde:
- c?
a=-4 ap
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K
bt = —zz (6 + 6% -¢')
G4

¢ +e? -c? o

=4 (K2 + x%) -
c (KL y) ( - )
2
2 _ 12_,12
W38 f % "5
8 G12 G'
2
L3 7 12
o.M 2 L 2C - A -8B
B = — 2 (14.2(1_ G___).J_l.(3_2._1) -2 2 2
L'® 2 L'? 2 Gz'2 M,

e o sinal * depende das condigﬁés iniciais do problema e & determinado por:

1/2

2senI' (K cosh'+K senh') =2, (a H'? + bH' + ¢) (19)
2 X 2 y 2 2

é solugdo geral para a equagdo (18), quando a< 0, b’< 4ace |2a H) + bl <
b? - 4ac)1/— (condigbes estas que sdo vdlidas para a,b,c e u ndo nulos, e estdo comprovados na
referéncia (1983) & dada por:

H'=b sen (at+w) +c . (20)
2 1 1 1 1
onde:
a =t (.2 (20.2)
b = O - 4ac)t’? /2a (20.b)
c = - 2
1 2a (20.¢)
1
2a H2° + b . 1/2
w = arc sen. ————=—— *(-a) ut (20.4d)
b (b2- 4ac)

sendo o sinal * também determinado pelas condicoes iniciais e pela eq. (19).

Logo a componente do momento angular de rotacdo no eixo inercial z, H;, & Periddica
e pela equacdo (15) temos que o componente do momento angular de translagcdo no eixo z, H', teria
a mesma solugéo de H;, a menos da constante K . )

Para as demais equagoes (13) e (1%) se utilizarmos as integrais primeira K_, Ky, K,,
dados pelas relacdes (17), e fazendo algumas manipulagéo algébricas obtemos equacées do tipo:

;_t:- = fx(H;) (21)

sendo x a varidvel envolvida em cada caso, ou seja,

h', h', 2", &' ' ou g'

2 M %o » 8 82

Como a solugao de H, & conhecida em fungao do tempo, entdo para cada varidvel, te-
riamos uma equagao do tipo (21), que pode ser integrada. As equagoes explicitas para cada varid-
vel, s3o apresentadas e analisadas na referencia (1983). Aqui apresentamos apenas a solucao en-
contrada para cada variidvel, que sao:
alt + w‘
r tg ( -_—3_—__) + 1

+ d_arc tg
(rg _ 1)1/2 2

h! = a t+ c arc tg
2 2 2
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. at+w
rltg ( L Y +1
2
+ h'
(r? - 1)1/2 21
1
]
_ c1 + G2
rz - -b
1
c -K -G
1 zZ
r =
3 - b

a,b, ¢, Sao dados em (20)

ass bi,~p., d., ey, hy,s by, 251, 215 8515 g; com i = 2,3,4,5,6,7, s3o constantes e suas expre-
s5oes sdao aprésentadas na referencia (1983).

E importante salientar que aj, bj, cj, di, ej, hyys %545 8315 1 = 2,4,6 ndo dependem
dos termos envolvendo o achatamento da Terra, ou seja, envolvendo o parametro K,.

III.5. SOLUQKO FINAL DE PRIMEIRA ORDEM PARA O DE EQ. DIF. INICIAIS.

A solucdo de primeira ordem para o sistema de equacoes diferenciais dados por (4) &
obtida a partir das equacdes (5).

Como a fungao geratriz S , dada pela equacdo (l1), & periddica nas variiveis &', g',
h', Q;, 8,5 hy, as derivadas parciais em relacdo as variiveis L', G', H', &', g', h', L,, G;,
H),%;, g, e h), que aparececem nas equagdes (15), também serao periddicas. Estas derivadas sdao
simples, mas muito laboriosas e nao foram calculadas.

Desta maneira, a solucao final de 1% ordem do nosso problema executard pequenas osci
lacoes na vizinhanga das solusﬁesyapresentadas no item (3.4).

IV. CONCLUSAO

0 objetivo deste trabalho foi dar uma forma de abordagem para o tratamento do movi-
mento de satélites artificiais da Terra, onde os termos de acoplamento entre movimento rotacio-
nal e translacional sao considerados, apesar da sua pequena ordem de grandeza. Consideramos tam-
bém a influencia do Satélite desiguais, sendo dois deles muito proximos. Nao admitimos comensura
bilidades entre as frequencias dos movimentos e singularidades nas equagoes.

Com o auxilio do método de Hori (1966) e utilizando a conservagio do momento angular
total, as equacGes do movimento do nosso problema puderam ser integrados, em primeira ordem, e
podemos concluir que os termos de acoplamento rotagEo—translasEo e o achatamento da Terra in-
fluenciam o movimento rotacional e translacional do satélite artificial do seguinte modo:

— o semi-eixo maior e a excentricidade da &rbita, assim como o mddulo do momento angular de ro-

tacao e a componente do momento angular de rotacao no eixo de momento de inércia C do satélite
sofrem variacoes periddicas; .

- o equador do satélite (plano A,0,B,) tem movimento de precessao e nutaggo em relagio a um eixo

~

x', que se situa na interseccao do plano perpendicular ao momento angular de rotagdo com o equa-
dor da Terra;

= o plano perpendicular ao momento angular de rotacao possui uma precessao e uma nutagéo em rela
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Gg¥o ao eixo inercial x e uma nutagdo em relacﬁb ao plano do equador da Terra;

- o plano da orbita tem uma precessao e uma nutacao em relagao ao eixo inercial x, assim como o
argumento do perigeu possui nutacao e precessao em relacdo a linha dos nodos;

- a anomalia média possui variagaés periddicas e seculares.

E importante salientar que o achatamento da Terra sd causa varlacao periddicas nas
varidveis de Andoyer, que correspondem as varidveis angulares.

V. APENDICE

Apresentaremos aqui as variiveis de Delaunay e as variidveis de Andoyer, que estao
relacionadas respectivamente com o movimento translacional e rotacional do satélite artificial
e foram utilizadas neste trabalho.

VARIAVEIS DE DILAUNAY

G = MGdulo do momento angular de translacao = ua (1 - e?)

H = Componente do momento angular de translagéo no eixo inercial z = G cos I

L = ua

2 = Anomalia média

g = Argumento do perigeu da drbita

h = Longitude do nodo ascendente da &rbita

I= Inclinagﬁo do plano da &rbita

a = Semi-eixo da &rbita

e = Excentricidade da drbita

VARIAVEIS DE ANDOYER
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