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MANOBRAS DE VEICULOS ESPACIAIS

Antonio Fernando Bertachini de Almeida Prado

Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - INPE
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Resumo: O objetivo deste trabalho é o de apresentar uma
descricdo dos modelds e métodos mais usados para o calculo de
trajetérias espaciais étimas, do ponto de vista de menor con-
sumo de combustivel, para uma transferéncia de um veiculo es-
pacial entre duas 6rbitas dadas. Sao descritas varias opgoes para
a modelagem da dinimica e da agdo dos atuadores. Métodos
classicos (transferéncia de Hohmann, bi-eliptica, etc) e moder-
nos (envolvendo captura gravitacional e manobras assistidas por
gravidade) sao abordados.

1. INTRODUCAO E DEFINICAC DO PROBLEMA

O problema aqui estudado é o problema de transferir um veiculo espacial
entre duas 6rbitas dadas com o minimo consumo de combustivel possivel. Em
uma transferéncia desse tipo existem diversos outros fatores importantes, como por
exemplo o tempo gasto com a transferéncia, limites nos atuadores e/ou estado do
veiculo, etc. Porém, negse trabalho, vamos deixar de lado esses fatores e considerar
o consumo de combustivel como o elemento critico de nossas manobras. De uma
forma abrangente, esse problema pode ser definido como sendo o problema de
mudar o estado inicial de um veiculo espacial (posi¢do, velocidade e massa) de ry,
vp € Mo No instante 2o, para r¢, ve € Mg no instante t¢ (tr—{o) com o menor consumo
de combustivel (m¢ — mg) possivel. Para obter esse resultado devemos escolher

o médulo, a direciio e o sentido do empuxo a ser aplicado ao veiculo (controle
disponivel).
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2. OPCOES PARA A MODELAGEM

A literatura apresenta véarias possibilidades para os modelos envolvidos no
problema de transferéncia de 6rbitas. Esses modelos podem ser divididos em
duas partes: dindmica do sistema e tipos de atuadores. A dinimica é usualmente
baseada na forca gravitacional dos corpos envolvidos (assumidos como pontos de
massa) e nas forcas geradas pelo atuador. As possibilidades mais comuns sio:

i) Modelagem de dois corpos, aonde é assumido que um corpo principal (Sol, Terra,
etc) governa o movimento de um veiculo espacial sem massa;

ii} Modelagem de dois corpos perturbados, aonde sdo adicionadas uma ou mais
perturbagoes a dindmica acima descrita;

iii} Modelagem de trés corpos, aonde a presenc¢a de trés massas sao consideradas
(a versao restrita desse problema - ver Szebehely, 1967 - aonde um ponto de massa
desprezivel se move atraido pela for¢a da gravitacdo de dois outros corpos é um
excelente modelo para trajetérias interplanetarias e lunares);

iv) Modelagem com N corpos, aonde N pontos de massa sdo considerados (missdes
aos sistemas de luas de Jupiter e Saturno sdo bons exemplos desse modelo}. Para
o controle a ser aplicado ao sistema existern duas modelagens principais: Empuxo
instantineo e infinito, que consiste em mudangas instantianeas de velocidade (AV)
e 0 Empuxo continuo finito, que consiste na aplicacdo de uma forga finita por um
intervalo de tempo diferente de zero.

3. METODOS IMPULSIVOS

Os métodos cléssicos de manobras orbitais sio todos baseados no modelo de
propulsac com empuxo infinito. Os mais importantes sio descritos nos paragrafos
abaixo. Transferéncia de Hohmann ¢é a solugéo bi-impulsiva étima para uma trans-
feréncia entre duas érbitas circulares e coplanares. Foi criada por Hohmann (1925).
E o resultado mais usado em calculo de manobras orbitais. Segue o0s seguintes pas-
sos: i) Na drbita inicial am impulso é aplicado na direcao do movimento. Com
esse impulso o veiculo entra em uma Srbita eliptica com periapsis ro e apoapsis rg;
ii) O segundo impulso é aplicado quando o veiculo estd no apoapsis e esse impulso
circulariza a Orbita no raio final desejado.

3.1 A Transferéncia Bi-Eliptica Tri-Impulsiva
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Anos mais tarde, Hoelker e Silber (1959) mostraram que a Transferéncia de
Hohmann é a transferéncia 6tima entre duas érbitas circulares e coplanares apenas
quando (r¢/re) < 11.93876, caso contrério a transferéncia bi-eliptica com trés
impulsos pode apresentar um menor AV. Essa transferéncia possui os seguintes
passos: i) O primeiro impulso AV} é aplicado na érbita inicial para colocar o
veiculo espacial em uma érbita com periapsis rp € apoapsis r; {r; > r¢)); ii) Quando
o veiculo estd no apoapsis, um segundo impulso AV, é aplicado para aumentar a
altura do periapsis para r¢; iii) Um terceiro impulso é entao aplicado quando o
veiculo estd no periapsis e esse impulso circulariza o veiculo em sua érbita final
desejada.

3.2 Generalizagdes e Aplicagoes

Esses métodos cldssicos possuem a forte limitacdo de que s@o itteis apenas
para o caso de Orbitas circulares. Extensdes desses métodos foram feitas para en-
globar casos um pouco mais gerais, tais como: transferéncias entre érbitas elipticas
coaxiais, entre uma oérbita circular e uma eliptica, etc. Ainda assim, sempre
existe alguma hipotese que limita a aplicacdo do método descrito. Ndo existe nma
solucdo fechada para transferéncias impulsivas entre érbitas genéricas. Uma forma
de contornar esse problema é o desenvolvimento de métodos baseados em busca
mumérica, muitas vezes por exaustdo, de solugoes 6timas para caso estudado. Uma
aplicagao pratica de grande interesse para o Brasil é o satélite sino-brasileiro de
sensoreamento remoto. Para estudar as manobras requeridas por esse satélite foi
desenvolvido um método de cédlculo baseado no problema de Lambert com minimo
consumo de combustivel, que busca por exaustdo a solugao bi-impulsiva de menor
custo. Esse método também permite que vinculos nas posigdes de aplicagdo do
impulso (regides proibidas para o disparc do motor) sejam levados em conta.

4. METODOS COM EMPUXO CONTINUO

O préximo estagio em pesquisas de trajetérias é o de considerar o empuxo
aplicado no veiculo espacial como finito e continuo. Isso significa que uma forga
finita € aplicada durante um intervalo finito de tempo e é necessdric integrad-la ao
longo do tempo para conhecer o seu efeito. O método mais usado nesse modelo €
a chamada “teoria do primer-vector” e foi desenvolvida por Lawden (1953 e 1954).
O entendimento desse método requer o conhecimento de teoria de controle étimo,
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0 que esta além dos limites desse trabalho.

E também possivel o emprego de métodos de busca direta para estudar o pro-
blema de transferéncias com empuxo continuo. Para isso é necessdrio parametrizar
a fungdo de controle (forca -Iaplicada em cada instante) de alguma forma. Um
exemplo simples dessa abordagem é assumir um empuxo de magnitude constante
e com uma forma linear para as dire¢des de queima.

5. TRAJETORIAS INTERPLANETARIAS

Existem diversas modelagens possiveis para abordar o tema de trajetérias in-
terplanetarias. A primeira e mais simples delas é o método chamado de “patched
conics”. As manobras descritas anteriormente nac levam em conta a fase de
insercdo em 6rbita em torno de um segundo corpo, como por exemplo a Lua
em uma manobra Terra-Lua. O métode “Patched Conic” resolve esse problema
quebrando a manobra total em duas partes, da seguinte maneira: i) A primeira
parte despreza os efeitos da Lua e se utiliza de um dos métodos descritos ante-
riormente para levar o veiculo de sua 6rbita inicial até uma drbita que cruze com
a trajetoria da Lua; ii) Quando o veiculo atinge um ponto no qual a gravidade da
Lua domina seu movimento {(entrou na chamada “esfera de influéncia da Lua”), os
efeitos da Terra sdo desprezados e a drbita é considerada como sendo Kepleriana
em torno da Lua. Diversos livros cobrem esse assunto em mais detalhes, como
por exemplo Taff {1985). Sendo assim, embora o método considere a existéncia
de trés corpos no sistema completo, a dindmica utilizada leva em conta apenas a
existéncia de dois corpos de cada vez.

5.1 Métodos com Dinamica de Trés Corpos

Os métodos mais modernos de estudo de trajetérias espaciais interplanetarias
estdo baseados em dois conceitos de mecanica celeste: ¢ de captura gravitacional
e 0 de manobras assistidas por gravidade. A idéia bdsica de uma captura gra-
vitacional é a de que uma drbita levemente hiperbdlica (energia residual positiva)
em torno de um corpo (por exemplo a Lua) pode ser transformada em uma 6rbita
levemente eliptica (energia residual negativa) devido a perturbagdes de outros cor-
pos celestes (por exemplo a Terra e o Sol, no caso de uma captura pela Lua).
Essa captura é em gei'al temporaria mas, enquanto a energia permanece nega-
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tiva, um impulso pode ser aplicado para completar uma captura definitiva. O
segundo conceito fundamental envolvido em trajetérias modernas, as manobras
assistidas por gravidade (também chamada de Swing-By), ¢ a manobra em que
o veiculo espacial se utiliza de uma passagem préxima a um corpo celeste para
ganhar ou perder energia, velocidade e momento angular. A mecénica celeste
bisica desse fenomeno e varios exemplos de aplicagbes podem ser encontrados em
Broucke {1988) e Prado (1993). Esses dois conceitos foram muito bem aplica-
dos simultaneamente em transferéncias Terra-Lua por vérios autores {Belbruno
1987; Yamakawa et. al., 1993). Essa transferéncia segue os seguintes passos: i)
O veiculo é langado de uma érbita circular de raio ro para uma drbita eliptica
que cruza com a 6rbita da Lua em torno da Terra; ii) O veiculo faz um Swing-By
com a Lua e ganha velocidade suficiente para elevar a altitude do seu apoapsis
a um valor acima da distancia Terra-Lua, como na transferéncia bi-eliptica, mas
com economia de combustivel em relagdo a manobra padrio devido a utilizagao
da mancbra assistida por gravidade com a Lua; iii) Quando o veiculo se encontra
no apoapsis dessa primeira Orbita eliptica de transferéncia, um segundo impulso
de magnitude desprezivel é aplicado pdia aumentar a altitude do periapsis até
um valor igual ao da distancia Terra-Lua. Efeitos do Sol podem ser utilizados
para reduzir o valor desse impulso intermediario; iv) A transferéncia é completada
com uma captura gravitacional do veiculo pela Lua e a aplicagao de um terceiro
¢ dltimo impulse para tornar a captura definitiva. Essa manobra ¢ muito similar
a transferéncia bi-eliptica, com a vantagem da economia de combustivel devido a
trés fontes: uso do Swing-by com a Lua para redu¢ao da magnitude do primeiro
impulso, uso do efeito do Sol para redugdo da magnitude do segundo impulso, uso
da captura gravitacional para redu¢doc da magnitude do terceiro impulso. Essa
manobra também pode ser aplicada em outros sistemas além do Terra-Lua e a
possibilidade de manobras coplanares ou em trés dimensdes ficam em aberto.

5.2 Swing-By com Propulsio

Uma outra possibilidade de manobra orbital que aumenta muito as opgoes
disponiveis ao planejador de missoes é a chamada manobra de passagem proxima
{Swing-By) acompanhada da aplica¢do de um impulso durante essa passagem. Na
maioria dos casos a escolha do perigeu da passagem préxima para aplicagao do
impulso gera um aumento da eficiéncia (transferéncia de energia) da manobra,
quande comparada com uma manobra em duas etapas: passagem proxima e pos-
teriormente a aplicacdo do impulso. Esse assunto pode ser encontrado de forma
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mais detalhada em Prado (1996).

5.3 A Missao Cassini

Uma das missbes espaciais mais atuais e interessantes, tanto do ponto de
vista de resultados cientificos como de trajetdrias espaciais, é a missdo Cassini.
Essa missao esta sendo desenvolvida conjuntamente pela NASA (National Aero-
nautics and Space Administration), ESA (European Space Agency), ASI (Agenzia
Spaziale Italiana} e outros centros académicos e industrias da Europa. O obje-
tivo dessa missao é o estudo detalhado do planeta Saturno e, em particular; do
satélite Titan. O veiculo espacial denominado de Cassini é constituido por um
orbitador construido pela NASA e por uma sonda denominada de Huygens, que
devera estudar o satélite Titan, in:{ncluindo uma entrada dentro de sua atmosfera.
A duracio da viagem até Saturno'é de aproximadamente sete anos e, como ela foi
langada no final de 1997, devers operar emtre 2004 e 2008, completando cerca de 36
érbitas em torno do planeta Saturno. A trajetéria utilizada pela sonda é denom-
inada de VVEJGA, que significa Venus-Venus-Earth-Jupiter-Gravity-Assisted. A
fig. 1 mostra a trajetéria interplanetdria completa seguida pela sonda. A partir
do langamento (outubro de 1997), a sonda é colocada em uma trajetéria que cruza
com a drbita de Venus em abril de 1998. Nesse instante ocorre a primeira manobra
de Swing-By, que incrementa a energia do veiculo. Em dezembro de 1998 é feita
uma manobra com emprego de combustivel, que transfere o veiculo para outra
trajetéria que completa o segundo Swing-By com Venus em junho de 1999 e um
Swing-By com a Terra em agosto do mesmo ano. A partir dai o veiculo sai do
sistema solar interior e toma o rumo de Jupiter, com quem faz um Swing-By em
dezembro do ano 2000 e finalmente chega em Saturno em julho de 2004. A chegada
80 planeta Saturno é mostrada na fig. 2. Uma vez atingido o planeta, a sonda
segue a trajetéria mostrada na fig. 3. Ela executara cerca de 30 Swing-Bys com os
satélites de Saturno, incluindo quatro muito préximos, dois deles com Iapetus, um
com Encelados e um com Dione, todos eles com poucas centenas de kildmetros.
Nessa fase da missdo a érbita do veiculo comeca no planc equatorial, mas muda
ainclinagdo ao longo do tempo, de tal forma que tera 85 graus no quarto ano da
missdo. Essa caracteristica facilit::; o estudo dos anéis do planeta.
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Figura 1. Trajetéria da Sonda Cassini
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SATURN ARRIVAL AND INITIAL ORBIT

‘VIEW FROM SATURN NORTH POLE
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Figura 2. Chegada de Cassini em Saturno
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Figura 3. Cassini em torno de Saturno

Agradecimentos: Ao CNPq pela bolsa de pesquisa condedida pelo
processo 300221/95-9, a FAPESP pelo auxilioc ao Jovem Pesquisador condedido
pelo processo 1995/9290-1 e a Dra. Silvia G. Winter pela elaboragao final deste
texto.

REFERENCIAS

Belbruno, E. A. (1987). Lunar Capture Orbits, a Method of Constructing Earth
Moon Trajectories and the Lunar Gas Mission. In 19th AIAA/DGLR/JSASS
International Eletric Propulsion Conference, Colorado Springs, Colorado.

Broucke, R. A. (1988). The Celestial Mechanics of Gravity Assist. In AJAA/AAS
Astrodynamics Conference, Minneapolis, MN, EUA.

Carvell, R. {1985). Ulysses-The Sun From Above and Below. Space 1, 18-55.

40



Hoelker, R. F. & R. Silber (1959). The Bi-Elliptic Transfer Between Circular Co-

planar Orbits. Alabama, Army Ballistic Missile Agency, Redstone Arsenal (DA
Tech Memo 2-59).

Hohmann, W. {1925). Die Erreichbarkeit Der Himmelskorper. Oldenbourg, Mu-
nique.

Lawden, D. F. (1953). Minimal Rocket Trajectories. ARS Journal 23(6), 360
382.

Lawden, D. F. (1954). Fundamentals of Space Navigation. JBIS 13, 87-101.
Prado, A. F. B. A, (1993). Optimal Transfer and Swing-By Orbits in the Two-
and Three-Body Problems. Ph.D. Dissertation, University of Texas, Austin,

TX, USA.

Prado, A. F. B. A. (1996). Powered Swing-By. Journal of Guidance; Control and
Dynamics 19(5), 1142-1147.

Szebehely, V. G. (1967). Theory of Orbits. Academic Press, New York.

Taff, L. G. (1985). Celestial Mechanics, A Computational Guide for the Practi-
tioner. John Wiley and Sons, New York.

Yamakawa, H., Kawaguchi, J., Ishii, N. & H. Matsuo (1993). On Earth-Moon

Transfer Trajectory with Gravitational Capture. AAS/AIAA Astrodynamics
Specialist Conference, Victoria, CA.

41



PRESIDENCIA DA BEPUBLICR
SECRETARIA DA CHENCIA € TECNOLOGH

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS ESPACIAIS AUTORIZAGAO PARA PUBLICAGAO

. : TiTULO -

Manobras de Veiculos Espaciais

AUTOR

Antonio Fernando Bertachinil de Almeida Prado
TRADUTOR

EDITOR

ORIGEM PROJETO SERIE N2 DE PAGINAS Ne DE' FOTOS N DE MAPAS -
DMC I SPG 1 Syt I- 7 | |

TIPO
LD RPQ pRe [Nt [Jere [ Jman [(Jeuo  [Jmae [
r DIVULGAGAO -

) externa ] nTERNA [ reservaba  [] Lista DE DISTRIBUIGAD ANEXA

PERIODICO/EVENTO

Escola de Verdo em Dindmica Orbital & Planetologia, FEG-UNESP, Guaratingueta,
27 de janeiro a 1 de fevereiro de 1997.

CONVENIO
g _ _
~— AUTORIZACAO PRELIMINAR -
/ /

\ ASSINATURA )
- REVISAC TECNICA N

[ souicitapa  {7] pispensapa

ASSINATURA

RECEBIDA __/__/ . DEVOWIDA. __/___ /____
L ASSINATURA DO REVISOR ~
- REVISAQ DE LINGUAGEM ~\

[ souicrraoa  [[] oispensapa

ASSINATURA

N

RECEBIDA ./ /. __DEVOLVIDA ./ /
L ASSINATURA DO REVISOR y
. PROCESSAMENTO/ DATILOGRAFIA 3

RECEBIDA ./ ___/ ___ _DEVOLVIDA __ /. /
. ASSINATURA
- REVISAO TIPOGRAFICA

RECEBIDA —_/—. /- DEVOLVIDA__/___ /.
- ASSINATURA
, AUTORIZACAD FINAL

12,05 , 98

e
p PALAVRAS —CHAVE

Astrodinamica, Manobras Orbitails, Velculos Espaciais

INPE - 106.1]



