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RESUMO: Efetuar uma manobra de rendez-vous com um
satélite significa exercer um controle para alterar a sua drbita
de forma a colocéa-lo em uma posicao especifica de uma 6rbita
final, onde ele encontrard& um segundo veiculo espacial. O
objetivo do trabalho é implementar, comparar e testar métodos
que executem essa manobra, de maneira a fornecer
informagBes que auxiliem na tomada de decisdes do método a
ser empregado em uma manobra real. A metodologia
empregada para estudar esse problema serd a de implementar
trés métodos analiticos: Método Direto Interno, Método Direto
Externo, Método Indireto e um numérico, todos disponiveis na
literatura, para analise dos resultados e comparagdes através do
mapeamento de diferentes condi¢Bes impostas ao problema. A
importancia dos resultados vem da sua imediata aplicabilidade
em missdes reais, incluindo problemas de manobras de
constelacGes de satélites e da estacdo espacial internacional.

Abstract. To perform a rendezvous maneuver with a satellite
means to use a control to change its orbit to put it in a specific
position of a final orbit, where it will meet a second space
vehicle. The objective of this paper is to implement, to
compare and to test methods to execute that maneuver, with the
goal of obtaining information to help in the decision of which
method to use in a real mission. The methodology used to
study this problem is the one of implementing three analytical
methods: Internal Direct Method, External Direct Method,
Indirect Method and a numeric method, all of them available in
the literature, for analysis of the results and comparisons by
drawing maps for different conditions imposed to the problem.
The importance of the results comes from its immediate
applicability in real missions, including problems of maneuvers
involving constellations of satellites.

1 INTRODUCAO

Para ocorrer um encontro entre dois veiculos espacias (rendez-
vous) € necessario que o instante de suas chegadas em um
ponto pré-determinado no espago seja 0 mesmo para os dois
veiculos considerados e também que suas velocidades sejam a
mesma no instante do encontro. O veiculo a ser transferido sera
chamado de ““interceptador” e o veiculo a ser interceptado sera
chamado de “alvo”.

Neste trabalho, serdo analisados trés métodos analiticos:
Método Direto Interno, Método Direto Externo e Método
Indireto, todos eles desenvolvidos em Ball & Osborne (1967) e
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depois detalhados em Zanardi (1988) e um método numérico
mais genérico, desenvolvido por Prado (1996), que pode
resolver o problema sem as hipdteses simplificadoras utilizadas
nos métodos analiticos. A contribuicdo pretendida € a
implementacdo, testes e comparagfes entre os métodos para
efetuar a escolha do método a ser aplicado, o que dependera
das circunstancias particulares envolvidas. Todos os quatro
métodos testados situam-se entre os métodos que utilizam
controle impulsivo, ou seja, possuem controladores capazes de
alterar a velocidade do veiculo espacial instantaneamente.
Outros trabalhos com hip6teses similares sdo: Gross e Prussing
(1974) que considera a manobra com varios impulsos; Mc Cue
(1963) que estuda manobras que incluem mudangas em
inclinagdo com dois impulsos; Miirfakharie e Conway (1994) e
Prussing e Chiu (1986) que levam em conta vinculos de tempo
na manobra; Prussing (1969 e 1970) que considera manobras
proximas a Orbitas circulares. Com uma hipotese diferente
quanto ao controle, assumindo um controlador que opera com
empuxo finito em um tempo diferente de zero, temos o
trabalho de Kechichian (1993) que estuda a manobra com
minimo consumo e tempo fixo. Alguns trabalhos acrescentam
vinculos na trajetdria descrita pelo veiculo espacial, tais como:
Stern e Fowler (1985) e Tauer et all (1995).

O tema considerado é relevante e bastante atual, podendo ser
aplicado tanto na construcdo da estacdo espacial internacional,
que necessitara de um grande nimero de manobras de rendez-
vous com o Onibus espacial americano, como em manobras
envolvendo constelacdes de satélites, pois estas manobras
exigem a colocacdo do satélite em um ponto especifico da
orbita final, que é equivalente a uma manobra de rendez-vous
com um ponto em uma Orbita no espago ao invés de um
segundo veiculo espacial.

2 MANOBRAS ORBITAIS DE RENDEZ-
VOUS

Serdo apresentados aqui encontros entre veiculos que estejam
inicialmente em oOrbitas circulares, ndo coplanares e de raios
diferentes. As equacOes analiticas estdo derivadas com a
restricdo de que o veiculo alvo encontre-se em uma érbita mais
alta que a do veiculo interceptador, porém os calculos do
impulso requerido (controle aplicado) valem para o caso em
que o veiculo alvo encontra-se em uma érbita mais baixa, pois
essa inversdo ndo altera a magnitude dos controles aplicados.

Em todas as manobras, descritas na sequéncia, temos que: i)
R, representa o raio da 6rbita circular do veiculo alvo; ii) R¢; 0
raio da 6rbita circular do veiculo interceptador; iii) Aa
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representa a inclinacdo entre as Orbitas. O restante da
nomenclatura varia caso a caso. E importante ressaltar que
nenhum dos trés métodos analiticos aqui analisados efetua uma
manobra 6tima do ponto de vista de economia de combustivel.
Em particular, a mudanca de inclinacdo feita com um Unico
impulso aplicado na linha de nodos teria 0 seu consumo
reduzido se fosse dividida em dois impulsos aplicados nos dois
pontos onde a linha dos nodos cruza com a oOrbita inicial.
Algumas das vantagens praticas para as manobras nao-6timas
aqui estudadas sdo: i) menor tempo de duracdo da manobra
completa; ii) simplificacdo das tarefas do centro de controle,
devido a reducdo do nimero de manobras; iii) maior
possibilidade de efetuar todos os impulsos com o veiculo
espacial visivel das estacdes terrestres, reduzindo o risco de
perda da misssao.

2.1 Método Direto Interno

O Meétodo Direto Interno utiliza uma semi-elipse de
transferéncia interna entre o veiculo alvo e o interceptador para
a realizacdo da manobra de rendez-vous. O veiculo alvo
encontra-se em uma orbita circular de raio R, sendo que a
Orbita esta inclinada de um angulo Aa com relagédo a drbita do
interceptador. Quando o interceptador cruza a linha dos nodos
(interseccdo entre dois planos orbitais), recebera um impulso
AV, para girar seu vetor velocidade, colocando-o0 no plano da
orbita do veiculo alvo, de tal forma que ambas as 6rbitas se
tornem coplanares. A fase seguinte inicia-se no ponto A, onde
o alvo encontra-se adiantado do interceptador de um &angulo
predeterminado 0 (Figura 1). E neste ponto que o interceptador

Linha dos nodos

Fig. 1 - Encontro de veiculos espaciais pelo Método
Direto Interno

recebe um incremento de velocidade AV, que causa a entrada
na elipse de transferéncia (t;), com o objetivo de atingir o ponto
B no mesmo instante que o alvo. No ponto B, a velocidade
deve ser aumentada novamente, aplicando-se um impulso AV,
a fim de possibilitar a entrada do interceptador na 6rbita do
veiculo alvo, igualando-se assim suas velocidades para
completar o rendez-vous.

.O incremento  total de velocidade serd  de:
AV = |AVG| +|AVC1| +|AV02|. Essas grandezas podem ser
calculadas utilizando-se as equacdes abaixo:

[u [u
VcZ =05 Vcl = .= 1)
RCZ RCl
Aa

AV, =2V, sen7 (2)
Rcl + RCZ

== 3

5 ®3)

Vo= [2H_H o |2H s

= P52 v, = [R5 @
" VR, a " Ry &
AVcl :th _ch ' AVCZ :Vcl _Vat (5)
Rpt = Re2; Rat = Ra (6)

Onde:

a; = semi eixo maior da elipse de transferéncia t;;

Vy = velocidade no apogeu da elipse de transferéncia t;.
V,: = velocidade no perigeu da elipse de transferéncia t;
Ry = raio do apogeu da elipse de transferéncia t;;

Ryt = raio do perigeu da elipse de transferéncia t;.

Para realizar uma transferéncia de A para B, o interceptador
descreve uma semi-elipse t;, € 0 tempo gasto nessa etapa é dado

por: T _ 7 (RC1+RC2 j% O tempo correspondente para que 0

T2 Jul 2
veiculo alvo se desloque de um angulo (11 - 6) radianos é:

t, = (7-6)R," . Para que ambos os veiculos se encontrem em
Ju

B no mesmo instante, deve-se ter: t = t,. Assim, pode-se

concluir que para se dar inicio a esse processo de transferéncia:

nie i

2.2 Método Direto Externo

O Método Direto Externo utiliza uma semi-elipse de
transferéncia externa entre o veiculo alvo e o interceptador para
a realizacdo da manobra de rendez-vous.

Quando o interceptador cruza a linha dos nodos em A, sua
velocidade é impulsivamente aumentada (4V;) para coloca-lo
em uma primeira elipse de transferéncia (t;) com o apogeu em
C. Nesse ponto, os planos orbitais do alvo e do interceptador
sdo alinhados através da aplicacdo de um impulso 4V, e a
velocidade deste Gltimo é incrementada em AV, para colocé-lo
na segunda elipse de transferéncia (t,), cujo perigeu é o préprio
ponto de rendez-vous B. B, é 0 ponto onde o alvo deve estar
localizado no inicio da manobra. Em B, o interceptador é posto
na 6rbita circular final através da aplicagdo de um impulso 4V,
e o rendez-vous é completado. Quando a manobra é iniciada, o
alvo deve estar atrasado com respeito ao interceptador de um

Fig. 2 - Encontro de veiculos espaciais pelo Método
Direto Externo
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angulo 0 (Figura 2).

O incremento total é dado por:
AV =|AV)|+|AV, | +|AV,| +|AV,|.

As equacdes utilizadas sdo:
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Onde:

n = constante de proporcionalidade entre R, e R¢;;

R, = raio do apogeu das orbitas t; e t,;

R.1 = raio do apogeu da 6rbita 1;

R.. = raio do apogeu da 6rbita 2;

Rp1 = raio do perigeu da orbita 1;

Rp2 = raio do perigeu da orbita 2;

a; = semi-eixo maior da elipse de transferéncia ty;

a, = semi-eixo maior da elipse de transferéncia t,;

V,1 = velocidade no apogeu da elipse de transferéncia t;;
V,, = velocidade no apogeu da elipse de transferéncia ty;
V1 = velocidade no perigeu da elipse de transferéncia t;;
V2 = velocidade no perigeu da elipse de transferéncia t,.

O tempo gasto pelo interceptador para ir de A até B é dado por:
3 3
(o 7T {( R, +R,, jé +( R, + Rcljé} . O tempo gasto pelo alvo

Jull 2 2

para chegar em B ¢ ¢ - (27-6)Ry™ . para que ambos os
\/ﬁ

veiculos se encontrem no mesmo instante, deve-se ter: t = t,;

de onde se conclui que:
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2.3 Método Indireto

O Meétodo Indireto utiliza uma 6rbita intermediéria entre o alvo
e o interceptador, na qual o interceptador permanece até que o
alvo se encontre na posicdo correta para que a manobra de
rendez-vous se inicie.

Para colocar o interceptador em uma Orbita eliptica de
transferéncia t; é feito um incremento impulsivo de velocidade
no ponto A (4V,). Em B é feita a correcdo dos planos através
da aplicacdo de um impulso AV, e é dado um incremento de

Linha dos
nodos

Fig. 3 - Encontro de veiculos espaciais pelo Método
Indireto.

velocidade (4V,) para o interceptador entrar em uma orbita
circular intermediaria, coplanar com a trajetéria do alvo. Nessa
oOrbita intermediaria o interceptador esperara o veiculo alvo até
estarem defasados de um angulo 6 quando entdo o rendez-
vous é efetuado por meio de uma segunda elipse de
transferéncia t,, aplicando-se um impulso em C (4V3). Em D, o
Rendez-vous é completado com um aumento de velocidade
(4V,), aplicado como descrito no Método Direto Interno.

0 incremento total é dado por:

AV =|AV,|+|AV)| +|Av,| +|av;| +|Av,).

As equac0es utilizadas para esses calculos sdo:

— Rcz + Ra a = RCl + Ra (14)
2 2
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AV, =V, =V, AV, =V, -V, (18)
I:zpl = RCZ’ Ral = p2 = Ra = Rct’ RaZ = Rcl (19)

Onde:

R = raio circular da érbita intermediaria;
V. = velocidade circular da 6rbita intermediaria.

O angulo @que ira determinar a posic¢do relativa entre o alvo e
0 interceptador é obtido igualando-se o tempo gasto pelo
interceptador para ir de C a D com o tempo gasto pelo alvo
para ir de E a D. O resultado é:

1 R 3/2
O=ml-|-|1+7
)
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2.4 Método Numérico

Apos o estudo das solugdes analiticas encontradas na literatura,
0 préximo passo consiste em um estudo numérico do problema.
As condigBes iniciais para resolver este problema sdo: as
orbitas do alvo e do interceptador, incluindo-se a informagao
requerida para especificar as suas posi¢cfes nas orbitas (a
anomalia verdadeira ou qualquer outra quantidade equivalente)
e 0 tempo maximo de vdo permitido para a manobra. A solugdo
que é procurada é a transferéncia de 6rbita que satisfaca todas
as condicOes iniciais e que necessite de um impulso total
minimo (a adicdo das magnitudes de todos impulsos
aplicados). Para obter a solucdo deste problema, é formulado e
resolvido o Problema de Lambert associado com cada
transferéncia particular. Com as solucBes dadas por esta rotina,
é possivel calcular a magnitude de todos os impulsos que
devem ser aplicados. O método aqui utilizado foi desenvolvido
em Prado (1996) e é utilizado para a comparagcdo com as
solucBes existentes na literatura, sem nenhuma alteracéo.

A Figura 4 mostra a geometria da manobra. Sup8e-se que
exista uma nave espacial em uma drbita Kepleriana chamada
orbita inicial. Deseja-se fazer um rendez-vous com outra nave
espacial que se encontra em uma orbita Kepleriana final, que é
coplanar com a orbita inicial. Para efetuar essa transferéncia,
parte-se do ponto P, (ry, 6;), onde é aplicado um impulso com
magnitude AV; que faz um angulo @, com a dire¢do transversa
local. A orbita de transferéncia cruza a drbita final no ponto P,
(ro, 8,), onde é aplicado um impulso com magnitude AV, que
faz um angulo ¢ com a direcdo transversa local. Existem
muitas alternativas para resolver este problema, como as
mostradas na segOes anteriores. Para a pesquisa numérica
presente, 0 modelo assumido para o controle do interceptador é
uma manobra bi-impulsiva, onde o primeiro impulso ¢ aplicado
em um tempo ty, de tal modo que o interceptador e o alvo se
encontrem em t;, quando o segundo impulso € entdo aplicado
com a intencdo de colocar o interceptador na mesma 6rbita do
alvo. A Figura 4 mostra um exemplo de uma transferéncia
direta, onde o interceptador intercepta o alvo antes de fazer
uma revolucdo completa ao redor do corpo atrator.
Transferéncias onde uma ou mais revolucdes sdo completadas
pelo interceptador antes de se encontrar com o alvo também
sdo possiveis e sao consideradas no presente trabalho.

orbita de
transferéncia

AVZ “‘--..‘~’

I2

orbita
final

NG -'—"
v

Fig.4 - Geometria do “Problema de Lambert com Minimo
Delta-V”

A questdo considerada aqui é como (magnitude e diregdo) e
quando executar esses dois controles impulsivos para obter a
manobra que tem o consumo de combustivel minimo (4V total

minimo). Para responder esta pergunta, foi utilizado o
procedimento descrito a seguir. As drbitas inicial e final sdo
determinadas, como uma condicdo do procedimento. A
informacdo sobre a posicdo das espagonaves em suas Orbitas (a
anomalia verdadeira ou alguma quantidade equivalente)
também é requerida e é dada. Entdo, os pardmetros seguintes
sdo especificados: o tempo inicial da manobra t,, um valor para
o limite inferior do tempo de transferéncia (t; - ty), um valor
para o limite superior do mesmo tempo de transferéncia, um
valor para o incremento do tempo de transferéncia e o nimero
de revolugdes do interceptador antes de encontrar o alvo. Com
esses parametros, aplica-se um algoritmo, cujas etapas séo
(Prado, 1996): i) O valor do limite inferior para o tempo de
transferéncia é considerado como sendo o tempo de
transferéncia Ar da manobra; ii) Utilizando-se as equacGes
basicas da Mecénica Celeste, os elementos Cartesianos do
interceptador no momento inicial da manobra t, sdo calculados.

Esta posicdo é chamada de [ e esta velocidade de V,; iii)

Utilizando-se novamente as equacgdes basicas da Mecéanica
Celeste, os elementos Cartesianos do alvo no momento final da
manobra t; = ty + At sdo calculados. Esta posi¢do é chamada de

I; e esta velocidade de V; ; iv) Assume-se um valor para o

namero de revolugbes K do interceptador (nimero de Orbitas
completas que o interceptador realiza durante a manobra).

Entdo, com [, V,, I}, V,, At e K, tém-se todos os dados

necessarios para resolver o Problema de Lambert. A solucéo do
Problema de Lambert da a Orbita de transferéncia, o tempo de
transferéncia e o impulso requerido, podendo ter nenhuma,
uma ou duas solugdes; v) Entdo, soma-se um passo de tempo
para o tempo de transferéncia e retorna-se ao segundo passo
com o novo tempo de transferéncia At.

Para estudar a manobra de rendez-vous 6tima serdo executadas
varias simulac@es utilizando o algoritmo descrito acima. Todos
os valores serdo expressos em unidades canonicas, e 0s angulos
em graus. As unidades canbnicas sdo adimensionais. A
nomenclatura utilizada aqui é: a = semi-eixo maior, e =
excentricidade, i = inclinacdo da Orbita, Q = argumento do
nodo ascendente, w = argumento do perigeu, T é o tempo da
passagem pelo perigeu. O subscrito “c” representa a Orbita do
interceptador e o subscrito “t” representa a drbita do alvo.

3 RESULTADOS

Os métodos acima foram implementados e testados. Resultados
preliminares foram apresentados em Felipe e Prado (1997) e
resultados completos podem ser encontrados em Felipe (2000).
Os métodos aqui mostrados serdo aplicados com o objetivo de
identificar o consumo (magnitude do impulso total aplicado) e
o0 tempo requerido para cada manobra. Lembrando sempre que:
i) Re1 que representa o raio da érbita circular do veiculo alvo;
ii) R¢, 0 raio da orbita circular do veiculo interceptador; iii) Aa
representa a inclinacdo entra as Orbitas. Para o Método
Indireto existe um parametro extra, o0 raio da Orbita
intermedidria de estacionamento que deve ser variado e cujo
valor deve estar entre os raios das drbitas inicial e final. Para o
Método Direto Externo também é requerido um parametro
extra para ser considerado, que é a distancia entre o ponto C
(ponto de aplicacdo do impulso que altera a inclinacdo do plano
orbital) e o centro de gravidade (centro da Terra). Com esses
dados é possivel oferecer informagBes para um analista de
missdes tomar uma decisdo sobre qual a melhor estratégia a ser
adotada. Os resultados obtidos sdo mostrados nas Figuras 5 a
14,

SBA Controle & Automacéo Vol. 12 no. 02 / Maio, Jun., Jul., Agosto de 2001 159



1,8 4
1,6

1,4 A

AV
-

0,8 4
0,6 4
04

12 /(“

W

——0°

—=— 300

—&— 60°
90°

0.2 ‘/

10 15
Rc:

20

25

Fig. 5 - Consumo (AV) vs. R para o Método Direto Interno
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0,9
0,85

08
0,75 A
2 07

0,65 -
0,6

0,55

+

0,5
0

5 10

Rcy

—
Q
1!

——N=2

—=-N=10

—4—N =50
N =200

Fig. 8 - Consumo (AV) vs. R.; para o Método Direto
Externo (R, =N x R;) para R, = 1,0 e Aa = 60°

160

Rc:

Fig. 9 - Consumo (AV) vs. R, para o Método Direto
Externo (R; =N x R¢y) para R, =1,0 e Aa=90°

24

22

2 o
- ‘\\\ - 30°0
al B - 60
\‘\‘

161 T 90°

14 T

124 |

12 22 32 42 52
Ra
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Fig. 12 - Consumo (AV) vs. R, para o Método Indireto (R,
=1,0) com R = 20,0.
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Fig. 13 - Consumo (AV) vs. R, para o Método Indireto (R,
=1,0) com R; = 50,0.

Para 0 Método Direto Interno nota-se que 0 consumo de
combustivel cresce com o aumento de R¢; até o valor de Ry =
15,0. Uma manobra de maior magnitude requer um maior
consumo de combustivel para a sua realizagdo. Nesse aspecto,
a Figura 5 serve para quantificar um resultado ja esperado. A
partir de Ry = 20,0, o consumo passa a diminuir com o
aumento de R. A razdo desse fato é que com o0 aumento de
R.;, @ magnitude do primeiro impulso aumenta para que o
veiculo atinja a 6rbita final, por outro lado a magnitude do
segundo impulso diminui, devido a maior distancia do centro
de atracdo. Essa economia aumenta com Ry, de tal forma que a
partir de um certo valor de R.; 0 ganho no segundo impulso
compensa a perda no primeiro e o saldo liquido é uma manobra
mais econdmica. Esse fato é esperado, pois é também
observado nas conhecidas manobras de Hohmann, que consiste
em uma transferéncia bi-impulsiva com tempo livre. Conforme
pode ser visto em Marec (1979), a manobra de Hohmann deixa
de ser 6tima localmente quando R./R¢, > 15,58, pelas mesmas
razbes fisicas aqui apontadas. Nao existe diferenca entre as
manobras com variacdo de inclinagdo, porque nesse método a
mudanga de plano orbital ocorre com um impulso na linha de
nodos na altitude da orbita inicial, que é a mesma para todas as
situacdes estudadas. Existe um valor constante adicionado ao
consumo para efetuar as mudancas de plano orbital.

Para o Método Direto Externo, pode ser visto a partir da Figura
6 que, no caso Aa=0°e N =2, 0 consumo cresce com Ry até o
valor R.; = 7,0 e depois passa a decrescer. A razdo é a mesma
explicada no caso anterior: com 0 aumento de R, 0 consumo
no primeiro e segundo impulsos aumentam, mas o do terceiro
impulso diminui, de tal forma que existe um valor para R, no
qual o saldo liquido passa a ser positivo. Com o distanciamento
de R, (aumento de N) o ganho aumenta e desde o primeiro
ponto estudado (R,; = 1,1) o saldo ja é positivo. A Figura 6
também mostra que existe um valor de (Re; = 15,0) a partir do
qual é compensador enviar o veiculo até uma grande distancia
para efetuar a manobra. Nota-se também que, quando ocorre
esse fato a mudanca da estratégia étima passa diretamente do
menor valor simulado (N = 2) para o maior valor simulado (N
= 200).

A Figura 7 mostra que, quando existe uma mudanca no plano
orbital, o ponto de inversdo de consumo para um valor de N
fixo ocorre mais cedo (R; = 4,0). Da mesma forma, a manobra
mais econdmica para diferentes valores de N ocorre em N =
200 para valores menores de R¢; (= 4,5). A razdo desses dois
fatos é que a manobra de alteracdo de plano orbital é feita em
R. e uma grande economia é gerada por um valor da forca
elevado de R,, devido a maior distancia desse ponto ao centro

de atracdo Esse fato é confirmado pelas Figuras 8 e 9, pois
desde o primeiro valor estudado, a manobra é mais econémica
para 0 caso N = 200. A mudanca direta da estratégia 6tima do
menor valor simulado (N = 2) para o maior valor (N = 200)
também ocorre aqui. As manobras com N = 200 significam que
0 apogeu da orbita eliptica de transferéncia esta muito distante
do centro de atracdo gravitacional. A medida que N aumenta a
manobra se aproxima da transferéncia bi-parabolica (Marec,
1979) aonde as duas 6rbitas intermediarias sdo parabolas e N é
infinito.

Para o Método Indireto, as Figuras 10 a 13 mostram que, para o
caso coplanar (4a = 0°), é a amplitude da manobra que decide
0 ponto de menor consumo. Para manobras de pequena
amplitude o consumo aumenta com R,, dado que a manobra
ideal seria a manobra sem a existéncia da érbita intermediéria,
logo R, tendendo a R, apresenta a maior economia. Para
manobras de grande amplitude a tendéncia € executar o
segundo impulso o0 mais distante possivel do centro de atracéo,
logo a manobra mais econdmica ocorre quando R, é mais
elevado. Com amplitudes intermediarias, o consumo deixa de
ter variacdo monotdnica com R, e apresenta um maximo entre
0s extremos de R, Também nota-se que quando existe
mudan¢a no plano orbital a manobra de menor consumo é
sempre a que possui o valor maior de R,, pois a manobra de
inclinacdo é efetuada nesse ponto. Conforme esperado, quanto
maior a mudanca de plano orbital maior é o consumo
requerido, embora a diferenca diminua com o crescimento de
Ra.

A seguir 0 método numérico foi testado para 0s mesmos casos
mostrados até aqui. A Figura 14 mostra os valores obtidos para
essa manobra. Os resultados mostram que para a mudanca
plana (4a = 0°) o consumo cresce com o aumento de R¢y, 0 que
estd de acordo com o esperado, pois quanto maior for a
amplitude da manobra maior serd 0 consumo necessario para
atingi-la. Para as manobras que contém variacdo do plano
orbital existem dois fatores a serem considerados: de um lado
uma maior amplitude requer um maior consumo para ser
atingida, de outro lado a manobra de mudanca de plano tem o
seu consumo reduzido quando efetuada mais distante do centro
atrator. Com esse fato, existem situacfes onde ocorrem
oscilagBes no consumo (Aa = 90°), diminuicdo continua com o
aumento de R (4a = 30°) ou até mesmo crescimento continuo
(4a = 60°). Comparando esse método e todos 0s anteriormente
estudados, podemos ver que o Método Numérico apresenta
resultados muito semelhantes ao Método Direto Interno para as
manobras planas. Isso ocorre devido a ambos os métodos
serem bi-impulsivos. J& no caso de manobras com mudanca de
plano, 0 Método Direto Externo é superior aos demais
(inclusive o Numérico). Isso se explica pela reducdo do
consumo requerido pela mudanca de plano, por esta ser
efetuada mais afastada do centro de atracéo.

E preciso também levar em conta um limite pratico existente
nas simulacBes realizadas com o método numérico. Como o
método é bi-impulsivo com tempo livre, em muitas situagdes a
solugdo otima se encontra no infinito, aonde a mudanga orbital
tende a zero. Como é necessario colocar um limite no tempo de
manobra para a realizagdo das simulagdes numeéricas, isso
descarta a solucdo teorica 6tima e passamos a obter a melhor
solucdo possivel dentro do limite de tempo imposto. A Figura
14 foi construida com o limite de tempo de 100 unidades
canbnicas. Foram feitas algumas simulacdes com limites
maiores e elas demonstram a exiténcia de manobras com
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consumos menores, principalmente para valores de Ry
maiores.

Fazendo uma analise comparativa entre 0os métodos verifica-se
que o Método Direto Externo é superior em todas as situacdes
estudadas aonde existe variacdo do plano orbital e para valores
de R¢; acima de 15,0 no caso coplanar.

23 Ad:
18 1oy
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134 —aA —=—30°
> # .
Q ———a
0g | & —a60°
90°
03 o
025 5 10 15 20 25
Ra

Fig. 14 - Consumo (AV) vs. Ry, para o Método Numérico
(Re2=1,0).

4 CONCLUSOES

Conforme esperado, um aumento na inclinagdo entre os planos
das duas érbitas envolvidas na manobra demanda um maior
custo de combustivel para a realizagdo da manobra. A
velocidade desse aumento varia de método para método. Para
os Métodos Direto Interno e Indireto o aumento é muito rapido.
Para o Método Direto Externo esse aumento € pequeno. A
razdo fisica desse fato é que a manobra de mudanca de plano
deste método é feita em um ponto (C) distante da Terra. Como
esse consumo é diretamente proporcional a velocidade do
veiculo no ponto da manobra, ele decresce com a distancia
entre o veiculo e a Terra. Pode-se também notar que o custo de
uma correcdo de inclinacdo de plano orbital é bastante elevado,
se comparado ao custo de uma corre¢do de semi-eixo maior. A
razdo desse fato reside na necessidade de efetuar uma rotagéo
no vetor velocidade para alterar o plano orbital e este custo é
proporcional a velocidade orbital do veiculo espacial naquele
ponto, que é elevada.

No Método Direto Interno, nota-se que, a medida que o veiculo
se afasta de Ry = 1,0 o consumo de combustivel vai
aumentando em todos os casos, pois 0 alvo esta sendo afastado
da Terra e por isso, precisa-se de um impulso maior para a
orbita de transferéncia atingi-lo. Esse resultado é esperado,
porém as simulagdes aqui efetuadas servem para quantificar
essas variagOes. Esse fato também ocorre para 0 Método Direto
Externo no caso N = 2. Para N = 10, o consumo diminuiu
quando aumenta-se R, porque R;= N X R¢; € como 0 método é
externo quanto mais longe estiver o alvo menos a érbita de
transferéncia sofre a influéncia da gravidade, fazendo diminuir
o valor do impulso. Para o Método Indireto, pode-se notar que
mantendo-se Rc; constante e aumentando-se R, 0 consumo
aumenta, porque R, € o0 raio da Orbita interna, mostrando-se
igual ao Método Direto Interno.

Assim sendo, o estudo feito nesse trabalho contribui para servir
de apoio para a decisdo do método a ser utilizado em uma
manobra real, através de uma avaliagdo comparativa dos
métodos que ja se encontravam disponiveis na literatura, porém
que ndo possuiam resultados que permitissem uma escolha em
caso de uma missdo real. O desdobramento esperado é
justamente a facilidade de uma tomada de decisdo por parte de
um analista de missdo, ap0s consulta aos resultados numéricos
aqui apresentados.
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