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Resumo

Estudar manobras orbitais € de suma importancia para o desenvolvimento espacial.
Definir qual a melhor trajetoria € 0 menor gasto de combustivel € uma das questdes
a serem estudadas neste tipo de assunto. O objetivo deste trabalho € estudar
Manobras Espaciais Classicas, em particular, manobras orbitais que envolvem
Orbitas de multiplos encontros e que visem 0 menor consumo de combustivel,
complementando assim os estudos tedricos ja existentes, através da analise de
resultados, trajetérias, e comparando algoritmos de resolugdo suas vantagens e
desvantagens. Serdo analisados modelos para a dinamica do problema de Orbitas
de mudltiplos encontros e estratégias para encontrar estas manobras. Para a
dindmica do problema, € assumido que os trés corpos envolvidos sao pontos de
massa e nao sofrem perturbacfes externas ao sistema. . Utilizou-se o software
MATLAB para modelagem e simulacdo do problema em questdo. Em principio, as
transferéncias analisadas neste trabalho foram as do tipo Hohmann, Problema

Lambert, Runge-Kutta, Leis de Kepler e Elementos Keplerianos.
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l.Introducéo
Este projeto de pesquisa teve inicio com um levantamento bibliografico dos

principais tépicos de mecanica celeste aplicados aos problemas envolvendo
manobras de veiculos espaciais. Iniciou-se o estudo por meio da compreensao das
trés Leis de Newton, além da Lei da Gravitacdo Universal, teorias estas que
explicam as mais significativas propriedades do movimento planetario e de satélites
artificiais. Foram estudadas também as propriedades e a equacéo da elipse, além

das trés Leis de Kepler e o Problema de Lambert.

Em seguida estudou-se o problema em que um veiculo espacial seria transferido
para outra orbita utilizando o método Runge-Kutta de 42 Ordem, tornando possivel
encontrar o valor da energia para orbitas elipticas e a equagao da “vis-viva”, que

permite o célculo imediato da velocidade orbital.

Todos os conceitos citados anteriormente foram estudados por meio da leitura da
apostila “Introducao a Mecanica Orbital” (Carrara, 2008). Para complementacdo do
conhecimento, estudou-se também o capitulo5 do livro Orbital Mechanics for
Engineering Students. (Curtis, 2010)

1.1 Objetivo

O objetivo deste trabalho é estudar Manobras Espaciais, em particular, manobras
orbitais que envolvem érbitas de multiplos encontros e que visem 0 menor consumo

de combustivel possivel.

Serdo analisados modelos para dinamica do problema de 6rbitas de mudltiplos

encontros e estratégias para encontrar estas manobras

O problema estudado sera a transferéncia de um veiculo espacial de um corpo de

volta ao mesmo corpo com 0 menor consumo de combustivel possivel.

O software utilizado para a simulagéo das transferéncias serd o MATLAB.



1.2 Motivacéao

Estudar manobras orbitais é de suma importancia para o desenvolvimento espacial.
Se faz necessario definir qual a melhor trajetéria e o menor gasto de combustivel
para diminuir os custos de uma missdo espacial. O estudo e a exploracdo de
ambientes espaciais sdo prioridades para 0s paises que querem dominar e

aprimorar tecnologias espaciais.

Com esta motivacdo, o presente trabalho estd concentrado no estudo dessas
trajetérias, e em sua otimizacdo, buscando encontrar solu¢cdes que possibilitem o

menor consumo de combustivel.



2. Fundamentacéo Tedrica

2.1 Manobras

A realizacdo de transferéncias orbitais por meio de sistemas propulsivos em um
campo de forca central Newtoniano consiste em um problema de fundamental
importancia em astronautica, tendo sido tema de diversos estudos. A transferéncia
torna-se necessaria quando ocorrem desvios nos parametros orbitais do satélite,
fazendo com que ele se encontre em uma o6rbita diferente da nominal, podendo

ainda estar prevista na prépria missdo (Kuga e Rao, 2001).

De acordo com Prado (2011) quanto ao tipo de manobra envolvida, existem duas

categorias principais:

a) Transferéncias de oOrbita: manobras de grande amplitude. Tém por objetivo alterar
significativamente a orbita do satélite. Como exemplo, temos a transferéncia de um
veiculo espacial de uma Orbita baixa para uma Orbita mais alta (como a

geoestacionéria).

b) Correcdes de 6rbita: manobras de pequena amplitude. Destinam-se a manter o
satélite em determinada 6rbita, compensando efeitos perturbadores que tendem a
alterar a orbita nominal do veiculo espacial.

O problema da transferéncia 6tima de um veiculo espacial entre dois pontos teve em
R. H. Goddard (1919) um de sues primeiros estudiosos. No seu trabalho foram
propostas solugbes 6timas aproximadas para o problema de enviar um foguete a
grandes altitudes. A seguir veio o trabalho de Hohmann (1925), que obteve solucao
Otima para o problema de transferir um veiculo espacial entre duas Orbitas circulares
e coplanares com tempo livre em um campo de forga central Newtoniano (Santos,
2005).

2.1.1 Leis de Kepler e Elementos Kleperianos

O astronomo dinamarqués Tycho Brahe (1546-1601) deu uma grande contribuicdo

gquando montou um gigantesco catalogo de observacbes dos planetas. A



caracteristica mais importante de tais observacdes era a precisdo. A precisdo era
suficiente para discriminar entre hipéteses verdadeiras ou falsas sobre as varias
teorias especulativas existentes na época.(Carrara, 2008)

Kepler (1571-1630) pegou as observacdoes de Tycho Brahe e apds anos de
tentativas de ajuste, conseguiu conceituar o movimento de Marte. Seu tratado
"Astronomia Nova" discute o movimento de Marte, bem como formula as famosas
leis de Kepler. (Carrara, 2008)

Leis de Kepler:

la lei: "Lei das orbitas elipticas". As o6rbitas dos planetas séo elipses com o Sol
como foco. Generalizando, a érbita de um corpo hum campo de forca central € uma
conica (elipse, hipérbole, parabola) com o foco no centro de atracéo.

2a lei: "Lei das areas". O raio vetor de cada planeta com relagdo ao Sol como
origem varre areas iguais em tempos iguais. Esta é de fato uma propriedade de
secdes conicas, expressa por A = cte, onde A é a area.

3a lei: "Lei harmonica". A relacdo dos quadrados dos periodos entre 2 planetas é
igual a relacdo do cubo do semi-eixo maior de suas Orbitas. Assim, seja o planeta pi

. . o . ~_ (T2\? a1\3
com periodo Ti e semi-eixo maior ai. Vale entéo (H) = (E) =cte. (Carrara, 2008)

Elementos Keplerianos:

Os elementos keplerianos ou classicos constituem coordenadas que posicionam
completamente o satélite e sua orbita. No movimento plano, foram definidos 3 dos
elementos keplerianos:

* 0 semi-eixo maior a,

* a excentricidade e, e

* a anomalia média M

gue definem a elipse e localizam o satélite no plano da elipse. (Carrara, 2008)

2.1.2 Tranferéncia de Hohmann

A manobra do tipo Hohmann consiste em transferir um veiculo espacial entre duas
orbitas circulares e coplanares de mesmo sentido, com tempo livre, em um campo

de forgca central, por meio de uma Orbita de transferéncia eliptica bi-impulsiva
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(Santos, 2005). Para realizar esta manobra, o raio da o6rbita inicial e o raio da 6rbita
final devem corresponder, respectivamente, ao periapsis e ao apoapsis da Orbita

eliptica de transferéncia, como apresentado na Figura 2.1.

Figura 2.1 - Transferéncia do tipo Hohmann entre duas 6rbitas circulares e coplanares.

Dois incrementos de velocidade sdo necesséarios para obter a transferéncia: é
aplicado o primeiro impulso na direcdo do movimento. Apds este impulso o veiculo
entra em uma Orbita de transferéncia eliptica com periapsis rO e apoapsis rf. Em
seguida, o segundo impulso é aplicado, quando o veiculo esta no apoapsis. Este
impulso transfere o veiculo da o6rbita eliptica de transferéncia t para a orbita final.

O primeiro impulso, aplicado na 6rbita inicial, tem magnitude dada por (Chobotov,
1996):

AVO = V0 (2.1)

Na qual:

rO = raio da 6rbita inicial

11



rf = raio da orbita final

VO = velocidade do veiculo na orbita inicial

Quando o veiculo espacial atinge o apoapsis da orbita de transferéncia, aplica-se o
segundo e ultimo impulso, também na direcdo do movimento, com magnitude dada
por (Chobotov, 1996):

2

rf
E+ 1

2) (2.2)

AVf:VO‘l— =

Esse impulso circulariza a o6rbita no raio final desejado. O tempo de transferéncia
corresponde a metade do periodo orbital da 6rbita t, isto é:

1 1+i

3
T=: <T> T0 (2.3)

Na qual:
TO = periodo da orbita inicial
O incremento total de velocidade necessario para realizar a transferéncia € dado

por:
AV = AVO + AVf (2.4)
O consumo de combustivel dessa manobra e dado por (Zanardi, 1990):

m =m0 —mf (2.5)

AV
mf = mOec (2.6)
Sendo:
mO = massa inicial do veiculo espacial
mf = massa final do veiculo espacial
AV = incremento total de velocidade

¢ = velocidade de ejecdo dos gases propelentes do motor

Apés o trabalho fundamental de Hohmann surgiram varias generalizacbes para

outros casos de transferéncias coplanares, por exemplo:
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a) Transferéncia entre uma Orbita circular de raio rO e uma Orbita eliptica externa
com periapsis rp e apoapsis ra (r0 < rp), ou de orbitas que se interceptam (rp < r0 <
ra). A solucdo de menor consumo é a que utiliza do apoapsis da Orbita eliptica
(Gobetz e Doll, 1969 e Marchal, 1965). O primeiro impulso € aplicado na orbita
circular e eleva o veiculo a uma oOrbita eliptica de periapsis r0 e apoapsis ra,
coincidente com o apoapsis da Orbita final desejada, nesse ponto aplica-se o
segundo impulso, que aumenta o periapsis para rp e completa a transferéncia, como
ilustrado na Figura 2.2 (Santos, 2005).

b) Transferéncia entre uma Orbita eliptica interna a orbita circular (r0 > ra). E
recomendavel utilizar a manobra que passa pelo periapsis da érbita eliptica. A regra
geral para transferéncias bi-impulsivas do tipo Hohmann entre érbitas coplanares é
gue se use a manobra que passa pelo ponto mais distante do corpo central (Santos,
2005).

c) Para transferéncias entre duas Orbitas elipticas co-axiais existem dois casos:
orbitas alinhadas (periapsis do mesmo lado) e Orbitas opostas (periapsis em lados
opostos). Em ambos os casos a solu¢do de menor consumo é a solucédo do tipo de
Hohmann, com impulsos aplicados nos apsides (Santos, 2005), como apresentado
na Figura 2.2.

Figura 2.2 - Transferéncia do tipo Hohmann entre uma 6rbita circular e uma 6rbita eliptica,

coplanares e coaxiais.
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Figura 2.3- Transferéncia do tipo Hohmann entre érbitas elipticas, coplanares e coaxiais.

E possivel realizar a transferéncia de Hohmann de uma 6rbita baixa para uma orbita
alta ou de uma Orbita alta para uma Orbita baixa.

Esta solucédo é utilizada até hoje sob certas circunstancias e até meados de 1959 foi
considerada como solucgéao final do problema. Hoelker e Silber (1959) mostraram que
a solucéo proposta por Hohmann é 6tima somente quando a razao entre o raio final
e o raio inicial € menor que 11,94. Nos outros casos, Hohmann deixa de ser 6tima e

a transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva passa a ser mais econémica (Santos, 2005).

2.1.3 Problema Restrito de 3 Corpos

E uma modelagem muito comum para o estudo de trajetérias lunares e
interplanetarias. E assumido a presenca de apenas trés corpos no sistema, que s&o
tratados como pontos de massa. Nenhuma outra perturbacdo é considerada. E
muito comum o caso particular denominado "Problema restrito de trés corpos”,
bastante detalhado no livro "Theory of Orbits" (Szebehely, 1967), onde o objetivo é
descrever o movimento de um ponto de massa desprezivel (por exemplo um veiculo
espacial) influenciado pela atracédo gravitacional de dois corpos massivos (que sao
chamados primarios, como por exemplo a Terra e a Lua) durante toda a trajetoria.
Essa modelagem n&o possui solu¢do analitica e usualmente integracées numéricas

sao efetuadas.(Prado 1993)
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3. Método

O presente trabalho apresenta o modelo tradicional do problema restrito de trés
corpos, que considera 0 movimento de um corpo com massa desprezivel em torno
de dois outros corpos com massas finitas, conforme demonstrado em Prado (2001),
e foi assumido que os trés corpos envolvidos sdo massas pontuais e nao sofrem

perturbacdes externas ao sistema.

Foi utilizado o método numérico Runge-Kutta de 42 Ordem, desenvolvido em
MATLAB, abordando um sistema de propulsdo com velocidade de ejecdo constante
(CEV), considerando um campo gravitacional Newtoniano para a otimizacdo do

consumo de combustivel entre as manobras de transferéncia.

O valor do passo do integrador foi considerado como o tempo que o veiculo espacial
leva para realizar a trajetéria, dado em segundos.

15



4.1 Experimento |

Raio da Terra: 6380 Km

4.1.1 Semi Eixos Maiores

a) 20000 Km
b) 50000 Km

4.1.2Excentricidades
a) 0
b) O

4.1.3 Parametro de Parada
32500s

4.1.4Plotagem

4. Resultados
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Figura 4.1- Orbita de transferéncia Rotina 14 MATLAB.

Variagdo do Tempo na Trajetéria- Problema de Lambert
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4.2 Experimento Il

Raio da Terra: 6380 Km

4.2.1Semi Eixos Maiores

¢) 15000 Km
d) 35000 Km

4.2.2Excentricidades

c) 0,1
d) O

4.2.3 Parametro de Parada

18800s

4.2.4 Plotagem
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Figura 4.3- Orbita de transferéncia Rotina 16 MATLAB.

Variagdo do Tempo na Trajetéria- Problema de Lambert
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Figura 4.4- Variagdo de tempo na Trajetéria Rotina 16 MATLAB.
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4.2 Experimento llI

Raio da Terra: 6380 Km

4.3.1Semi Eixos Maiores

e) 35000 Km
f) 50000 Km

4.3.2Excentricidades

e) 0,3
f) 0,1

4.3.3 Parametro de Parada

7000s

4.3.4 Plotagem
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Figura 4.5- Orbita de transferéncia Rotina 17 MATLAB.

Variagdo do Tempo na Trajetéria- Problema de Lambert
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5. Discusséo dos Resultados
Os resultados apresentados séo iniciais, pois trata-se da fase inicial da pesquisa.
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6. Conclusao

O presente trabalho n&o conta com conclusdes finais, pois trata-se da parte inicial
do trabalho.
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