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RESUMO

O objetivo principal deste trabalho, além de fazer um estudo sobre posicionamento e
determinagfo de Orbitas ¢ manobras de satélites, é desenvolver um conjunto de rotinas
aplicdveis em Mecdnica Celeste. O primeiro programa oferece a opgio de fazer a
transformacdo de coordenadas cartesianas de posi¢do e velocidade para elementos
keplerianos e vice versa, utilizando o algoritmo encontrado na Literatura. Esse programa foi
desenvolvido em linguagem Fortran com entrada de dados e apresentacio em Visual Basic.
O segundo representa um trabalho mais efetivo de pesquisa. Além de desenvolvimento de
software, foram implementados e comparados dois métodos de calculo de manobras
orbitais N-impulsivas. Essa compara¢fio levou em consideragfio tanto o consumo de
combustivel como o tempo de duragdo da manobra. O primeirc método € baseado na
aplicagdio de uma série N de impulsos em um mesmo ponto da drbita, em diferentes
passagens do veiculo espacial por esse ponto. O segundo método utiliza uma série de trés
impulsos, sendo o primeiro impulso aplicado na orbita inicial e utilizado para colocar o
veiculo espacial em uma Orbita de transferéncia coplanar com a drbita inicial € com o
apogeu situado a uma certa distincia da Terra; o segundo impulso € aplicado nesse ponto ¢
¢ utilizado para efetuar a mudanga de inclinag3o no plano orbital desejado para a manobra;
e, finalmente, o terceiro impulso € aplicado quando o veiculo, que se encontra na orbita de
transferéncia, passar pela orbita final desejada e ¢ efetuado com o objetivo de finalizar a
transferéncia até a orbita final desejada. Os resultados mostram que a transferéncia N-
impulsiva €é vantajosa para transferéncias envolvendo mudangas pequenas na inclinagio
entre 0s planos das drbitas inicial ¢ final. J4 a manobra tri-impulsiva apresenta maior
economia para manobras que envolvem variagdo de plano orbital a partir de um certo

limite.



CAPITULO 1

INTRODUCAO

O primeiro método para encontrar a érbita de um corpo em trés dimensdes foi uma das
descobertas de Newton, uns 50 anos depois das contribuigBes dos astrnomos Tycho
Brahe ¢ Johann Kepler (Kuga e Kondapalli, 1995).

Tycho Brahe coletou informagdes precisas das posigBes dos planetas, contudo, ndo
conseguiu formular um modelo que ajustasse as observagdes, contendo o movimento

dos planetas ao redor do Sol. O problema principal era o planeta Marte.

Em seus estudos, utilizando as observagdes de Tycho, Kepler assumiu a teoria de
Aristételes, a qual diz que o movimento circular é o Gnico movimento natural ¢ perfeito
e que corpos celestes, necessariamente, se moviam em circulos. Ele tentou ajustar vérias
curvas geométricas nas observagdes de Tycho na posicio de Marte e, finalmente,
acertou uma elipse como uma possivel solugio. A orbita foi encontrada ¢ com isso

surgiram as trés leis de Kepler, que dizem:

1* tei: Lei das 6rbitas elipticas — A drbita de cada planeta € uma elipse com o Sol

como um dos focos.

2" lei: Lei das areas — A linha que une o planeta ao Sol varre areas iguais em tempos

iguais.

3? lei: Lei harménica — O quadrado do periodo de um planeta € proporcional ao cubo

de sua distancia média do Sol.

Apesar das leis de Kepler terem sido s¢ uma descricio € ndo uma explicagdo do
movimento planetario, serviram para a grande descoberta de Newton, Apds anos de

estudos, Newton conclui suas trés leis de movimento, publicadas em 1687 em seu



trabalho The Mathematical Principles of Natural Philosophy, conhecido simplesmente

por Principia. As trés leis de Newton sdo:

1" lei: Todo corpo permanece em seu estado de repouso ou movimento uniforme

quando a forga exercida sobre ele € nula.

2% lei: A taxa de mudanga do momento linear € proporcional 4 for¢a e na mesma direcio

da forga.

J? lei: Para toda agdo ha sempre uma reago igual e oposta.

1.1 DEFINICAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS

Definindo um sistema de referéncia cujo centro é o centro da Terra € cujo plano
fundamental ¢ o equador terrestre. A origem da contagem dos angulos (lengitude) no
equador terrestre ¢ fixada de modo arbitrdrio por uma convengdo adotada de acordo
com o problema a ser tratado. A intersegfio plano orbital com o plano do equador é
chamada de reta dos nodos, que intercepta a orbita em dois pontos distintos, Q e =.
Chamado de nodo ascendente Q € o ponto em que o satélite cruza o plano equatorial
dirigindo-se do hemistério sul para o hemisfério norte. Chamado de perigeu © € o ponto

da elipse mais préoximo do foco (centro da Terra).

Os chamados elementos keplerianos sfo coordenadas que localizam completamente o
satélite ¢ sua Orbita no espago. Consiste de seis elementos que sdo suficientes para

descrever o tamanho, a forma ¢ a orientagio de uma 6rbita (Kuga ¢ Kondapalli, 1995).

De inicio, dois elementos sfo necessarios para fixar o plano da orbita. Eles especificam
a orientacdo do plano orbital no espaco €, também, o plano orbital e o sentido do

movimento do corpo neste plano.



i1 inclinagdo do planc orbital sobre o plano fundamental de referéncia (dngulo Oxy),
(veja Fig.1.1). 0° </ < 180°. Se o sentido do movimento do corpo, projetado sobre o

plano fundamental, € direto, entdo 0° <j < 90° se retrogrado, 90° < i < 180°,

Q2: longitude do nodo ascendente - o dngulo, no plano fundamental, entre o vetor
unitdrio 7 e o ponto onde o satélite atravessa o plano fundamental em diregiio ao norte
medido no sentido horario quando visto do lado norte do plano fundamental, isto €, o
angulo entre a origem do eixo OX e 042, 0° < 2< 360°, (veja Fig.1.1).

Dois outros elementos fixam a dimensio e a forma da elipse:

a: semi-eixo maior da elipse, uma constante que define o tamanho da orbita cénica.

e: excentricidade da elipse, uma constante que define a forma da érbita conica, ou seja:

e =0: &rbita circular; 0 < ¢ < I: rbita eliptica; e = 1: érbita parabélica; € e > 1: orbita
hiperbdlica.

Um outro elemento fixa a posi¢do da elipse em seu plano:

@. argumento do perigeu, o angulo, no plano da érbita do satélite, entre o nodo
ascendente e 0 ponto do perigeu, medido na dire¢io do movimento do satélite, isto é, o

angulo entre Of2¢ o perigeu, 0° < » < 360°, (veja Fig.1.1).

Porém estes elementos ndo permitem conhecer a posigdo do satélite em um dado

instante, Para isto, é necessario:

. época = instante em que o satélite passa pelo perigeu, (veja Fig.1.1).

Este sistema de pardmetros ndo € unico. Pode-se usar longitude do perigeu (w) no lugar

do argumento de perigeu, definido pela soma dos angulos (nfio coplanares) w e €.
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Fig. 1.1: Defini¢io dos elementos orbitais
FONTE: (Kuga e Kondapalli, 1995)

Pela Fig. 1.1, podem-se definir alguns pontos notaveis da geometria orbital. Conforme a
Fig. 1.1, seja o sistema OXYZ centrado no centro da Terra e cujo plano fundamental
OXY € o plano do Equador. O eixo OX aponta para ¢ ponto vernal ¥ e o sistema QXYZ ¢

portanto considerado inercial

1.2 PROBLEMA DOS DOIS CORPOS

Primeiramente, adaptando as trés leis de Kepler para o problema dos satélites artificiais

terrestre, tem-se que:

1" lei: Lei das érbitas elipticas — A 6rbita descrita pelos satélites artificiais so elipses

con um dos focos no centro da Terra.

2* Jei: Lei das dreas — O segmento que liga o centro da Terra a um satélite descreve

dreas iguais em tempos iguais.



3" lei: Lei harménica — O quadrado do periodo orbital de dois satélites quaisquer estio

na mesma relagéo que 0s cubos de suas distancias médias ao centro da Terra,

Entdo, considere um satélite artificial em Orbita kepleriana ao redor da Terra. Seu
movimente pode ser interpretado como uma trajetéria sob a agido de um campo central,
onde o ponto fixo é o centro da Terra. Como foi dito, as rbitas de todos os planetas no
sistema solar, assim como as Orbitas de todos os satélites terrestres, sdo elipticas. Como
as elipses sdo curvas fechadas, um objeto numa érbita eliptica viaja 0 mesmo caminho
de um lado a outro. O tempo que o satélite leva para dar uma volta em sua drbita €
chamado periodo. O valor da energia para érbitas elipticas pode ser deduzido a partir da

expressdo para a excentricidade e é dada pot:
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E=--* 1.1
> (1.1)

onde a € 0 semi-eixo maior € i € a constante gravitacional terrestre.

Através da Fig.1.2, podem-se observar as relagdes geométricas do movimento eliptico,

com as seguintes defini¢des:

S+ anomalia verdadeira — O angulo no plano orbital que vai do perigeu a posigio do
satélite, medido na diregdo do movimento. Especifica a posigio do satélite em sua

orbita.

U: anomalia excéntrica — O 4ngulo U/ medido na drbita eliptica conforme mostra a
Fig.1.2.

rp: perigeu - O ponto de uma drbita mais perto do corpo central (Terra); o ponto de

minimo raio orbital.



ry: apogeu — O ponto de uma Orbita mais afastado do corpo central (Terra); o ponto de

maximo rato orbital.

b: semi-eixo menor — Metade da largura de uma elipse medida do centro.

p. semi-latus rectum — Segmento de uma reta contendo um foco e perpendicular ao

semi-eixo maior limitado pela elipse.

A partir da Eq. da elipse (2.2), deduz-se que quando = 0° o satélite estd no ponto da

trajetéria mais proximo da Terra (perigeu), e quando /= 180°, o satélite estd no ponto
] perig q P

mais distante (apogeu).
(1.2)

N —
(1+ecos f)

Fig. 1.2: Elipse do movimento orbital

FONTE: (Kuga e Kondapalli, 1995)



A equacdo de Kepler fornece uma relagio entre a anomalia excéntrica € o tempo.

Através dela € possivel localizar onde o satélite se encontra em determinado instante. A

dedugdo da equacdo de Kepler se inicia com a equagdo da elipse:

lzl-t-ecosf: 1 ., ecos): ‘ (13)
rooall-e*)y a(l-¢*) a(l-é?)
Derivando 1/r em relagdo a fe fazendo r=qa(I-ecosU), tem-se que:
rrdf =at(1-e?) 2 (1 -ecosU)dU . (1.4)
Dividindo ambos os membros por gt e lembrando da integral da area:
2 df Y
—=h= 2, 1.5)
i (up) (
onde /1 € 0 momento angular especifico, tem-se:
I
A%
(—J dt =(1-ecosl)dl . (1.6)
a

Supondo a constante de integragio T, de tal modo que para ¢ = T (passagem pelo

perigeu), U/ =0, a integragio da equagho fornece:
%
uy
[—3] (¢-Ty=U-esenl/, (1.7
a

Definindo a velocidade angular como:



2
n=(£3] g (1.8)

tem-se:
ni-T)=U-esenl/i=M, (1.9)

onde M é um dngulo denominado anomalia média. Assim, a forma final da equagdo de

Kepler €:

M=U-esenl. (1.10)
1.3 COORDENADAS CARTESIANAS DE POSICAQ E VELOCIDADE
Através da Fig.1.2 podem-se calcular as coordenadas cartesianas de posiggo referidas ao
sistema Oxy, com origem O no foco da elipse, o eixo Ox apontando para o perigeu e o
eixo Oy a 90° de Ox no sentido anti-hordrio. A coordenada x é dada por:

x=rcos f =a(coslU —e). (1.11)

Para obter a coordenada y, calcula-se o raio em termos da anomalia excéntrica U. A

partir da equacio da elipse, tem-se que

p=r+ercosf=r+ex, (1.12)
a(t —e*)=r +ea(cosU —e), (1.13)
r=a-ae’ —aecosU +ae’ =a(l —ecosl). (1.14)

Como para a coordenada y parte-se de



yi=rt-x?, (1.15)
tem-se que
y=rsenf=asenU{]—ez)-]/£. (1.16)

Para obter as coordenadas de velocidade, deriva-se x ¢ y em relagiio ao tempo. A

variagdo temporal da anomalia excéntrica U/ pode ser obtida a partir da equagdo de

Kepler, que derivando em relagéo ac tempo tem-se:
n=U(l-ecosU). (1.17)

Lembrando que

I 1-ecosU, (1.18)
a
tém-se
naz
X=———ygenl/, (1.19)
¥
na’ £
y=——o(l-e’ )} ?cosU. (1.20)
P



CAPITULO 2
TRANSFORMACAQ DE COORDENADAS

Neste capitulo, serd feito um estudo de como obter as coordenadas cartesianas através

dos elementos orbitais ¢ vice versa.,

2.1 DETERMINACAO DE POSICAQO E VELOCIDADE ATRAVES DOS
ELEMENTOS ORBITAIS

E possivel obter as coordenadas cartesianas X, ¥, Z, X, ¥ ¢ Z a partir dos elementos
keplerianos. Para isto, devem-se calcular as coordenadas no plano orbital Oxy, conforme
mostram as Eqs. (1.11), (1.16), (1.19) e (1.20). Pelo fato do movimento se dar no plano

orbital tem-se que:
z=2 =0 2.1)

Com os angulos de Euler da orbita, 7, £2¢ @, existe uma matriz de rotagdo R em fun¢do

desses angulos, que produz a transformagio:
X' =R(,0,0)x", (2.2)
onde X'=(X,¥,Z) e x"=(x3.2)

A transformagdo completa ¢ realizada através de trés rotagdes dos angulos (-€2), (-i) e

(-w) em torno dos eixos instantaneos de rotagdo Z, X e Z, ou seja:
X' =R, (-)R, (-)R,(~a)x" . (2.3)

Lembrando que as matrizes de rotagdo R_(&) e R _(8) sdo definidas por:

10



cos@ senf 0

R, (8)=|-send cosd 0 2.4
0 0 1
e
1 0 0
R (6)={0 cosé sené|. (2.5)

0 -sené& cos®

Assim, pode-se calcular a matriz de rotagdo R(i, Q, @) :

cosf2cosw—sen2cosisenw -—-cosf2senqw—-seni{2cosicosw sen (2 seni
Rii, 2 w)=|sen2cosw+cos 2 cosisende -—senfdsenw+cos §2cosicosw —cos$2seni|

senisenw senicos @ cosi

(2.6)

Para obter as componentes do vetor velocidade, utiliza-se a mesma matriz de rotagfio:

X" =R(i,02 0)%", (2.7)

onde X' =(X.¥.Z) ez =(x,y.2).

2.2 DETERMINACAO DOS ELEMENTOS ORBITAIS ATRAVES DAS
COORDENADAS DA POSICAO E VELOCIDADE

Também podem-se obter os elementos orbitais de vwm satélite a partir de suas

coordenadas de posi¢do e velocidade.

Semi-eixo maior 4

Primeiro calculam-se os médulos do vetor posigio € velocidade, dados por:

It



rP=X?+Y?4+ 77 (2.8)
vV=X2+¥? 427, (2.9)

Lembrando a equagdo de “vis-viva™

. (21
§ =ﬂ(—‘“)‘ 2.10)

—=i- (2.11)
r

Excentricidade e
O céleulo da excentricidade pode ser obtido através das seguintes relagBes:

esenl = —— (2.12)
na

ecosU=1-"1. (2.13)

O termo r# pode ser obtido por:
w=XK+YY +27Z. (2.14)

Logo, se elevar as Egs. (2.12) e (2.13) ao quadrado e soma-las, obtém-se a

excentricidade:

12



e={[};—:J +(1—£”" . 2.15)

Inclinacéo i

A inclinago pode ser obtida através do momento angular especifico 4, que é dado por:

X Vv Z
h=rxv=|X ¥V Z|, (2.16)
I J K

h=rxy=(Y2-ZF ) I+(ZX - X2 ) J+( XV -YX)K =h, I+h, J+h K, (@17)

b=k +h +h] (2.18)

” ~

onde [, J, K sdo os versores nas dire¢des X, Y e Z, ¢ hy, hy € h; sdo as componentes do
momento angular nas mesmas direges. Pode-se notar na Fig. 2.1 que o vetor momento

angular é perpendicular ac plano da 6rbita, formando o dngulo i com o eixo Z.

Logo,
h
s i == 2.19
co P ( )

com 0<i=<180°.

13
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Fig. 2.1: Vetor momento angular
FONTE: (Kuga e Kondapalli, 1995)

Nodo ascendente (2

-
Para calcular £2, usa-se a defini¢do de um vetor Q, com origem no centro O e passando

pela linha dos nodos, conforme mostra a Fig. 2.2.

Fig. 2.2: Vetor Q
FONTE: (Kuga e Kondapalli, 1995)

14



Como o momento angular /# € perpendicular ao plano da orbita, ele também &

perpendicular ao vetor Q que esta contido no plano da érbita. Logo,
Q=Kxh,

onde K € o versor no eixo Z. Entéo, tem-se que:

L
e

K
]

i
f

—h T+ k.

ol
5

ot
ht

h.’.’

Ainda pela Fig. 2.2, pode-se obter:

Q

. h,
th= Jr= X ,

S

x ¥

R
onde €2, e {2, sao as componentes do vetor Q nas diregdes X e Y.

Anomalia média M

(2.20)

(2.21)

(2.22)

Através da equagdo de Kepler (1.10), pode-se obter a anomalia média calculando,

anteriormente, a anomalia excéntrica U, que pode ser obtida utilizando a Eq. (1.18).

Argumento do perigeu @

O calculo do 4ngulo @ requer a defini¢do de um angulo auxiliar v, chamado longitude

verdadeira. Esse dngulo ¢ a soma dos &ngulos argumento do perigeu com a anomalia

verdadeira:



v=w +f, (2.23)
onde v € dada por:

—cosiseni2 X +cosicos2Y +seniZ

V= cos 2 X +sen2Y (229
e fdada por:
g f=—2 b:f‘" . (2.25)
(1—e’)’? senlU
Assim, pode-se facilmente obter o argumento do perigeu através de:
w=v-f. (2.26)

2.3 PROGRAMA DESENVOLVIDO

Para fazer a transformagdio das coordenadas de posicio e velocidade para elementos
keplerianos e vice versa, as equagdes anteriores foram implementadas em linguagem
Fortran {veja o Apéndice A), com entrada de dados e apresentacio em Visual Basic.
Este programa fornece a op¢do de entrar tanto com coordenadas cartesianas quanto com
0s elementos orbitais e, através do estudo mostrado neste trabalho, faz as conversdes

desejadas.

Para verificar a confiabilidade do programa, foram realizados testes com entrada de
dados em coordenadas cartesianas e transformando esses resultados obtidos em
elementos orbitais novamente em coordenadas cartesianas. Como a transformagio volta
corretamente aos valores iniciais, verificou-se que o programa apresenta resultados

confidveis e & de facil utiliza¢do por qualquer usudrio,

16



2.4 RESULTADOS

A Tabela 2.1 mostra as constante utilizadas no programa.

TABELA 2.1: CONSTANTES UTILIZADAS.

Constante geo-gravitacional

1 =3.986005 x 10" m*/s”

Raio da circunferéncia

n = 3.141592653589793
Fator que converte graus em radianos RAD=7/180
Fator que converte radianos em graus DEG=180/x

As Tabelas 2.2, 2.3 e 2.4 apresentam alguns exemplos de transformagses obtidas pelo

programa desenvolvido.

TABELA 2.2: TRANSFORMACAQO DE COORDENADAS CARTESIANAS
PARA ELEMENTOS ORBITAIS E VICE VERSA.

Dados de entrada

X =6378000 m

Dados de saida / entrada

Dados de saida

a=14814777 m

X =6381106.28 m
Y= 12756000 m e=0.99741 Y= 12755073.79 m
Z =19134000 m 1=5473° Z=19132205.72 m
X =500 m/s Q=315° X =5003183 m/s
¥ = 1500 m/s w=28291° ¥ =1500.23 m/s
2=2000 m/s M = 82.58° 2=2000.13 m/s
U=127.76°

17




TABELA 2.3: TRANSFORMACAO DE ELEMENTOS ORBITAIS PARA
COORDENADAS CARTESIANAS E VICE VERSA.

Dados de entrada Dados de saida / entrada Dados de saida
a=9567000 m X=1236428.018 m a=9566999.99 m
e=0.1 Y= 8096780.560 m e = 0.09999
[=30° Z=2800727.197 m [=29.999°
Q=45° X =-6593.037 m Q) =44.999°
w = 60° ¥ =-138.249m w = 59.999°
M =343.93° 2=2635.156 m M = 343.92°
U=342.17° U=342.17°

A Tabela 2.4 fornece dados do satélite tipo Molniya. Observa-se que sua Orbita é

altamente excéntrica e sua inclinagio é critica (Chiaradia, 1999).

TABELA 2.4: TRANSFORMACAO DE ELEMENTOS ORBITAIS PARA

COORDENADAS CARTESIANAS E VICE VERSA.

Dados de entrada Dados de saida / entrada Dados de saida
a=126563000.0 m X =12315519374.039 m a=265629999 m
=075 Y=14478612.729 m e=0.75
1=63.435° Z=128957290.122 m [=63.435°

Q=0° X =-888.719m Q=2.13x10
w=270° ¥ =1132.145m w = 5269.999°
M= 80° 7=172264296 m M = 79.999°

2.5 APRESENTACAOQO DA SUBROTINA

As figuras abaixo mostram a apresentagio do programa de transformagdo de

coordenadas em Visual Basic.
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Fig. 2.4: Entrada dos dados de posi¢do e velocidade



Fig. 2.5: Opcio para entrada dos elementos orbitais com

anomalia média ou anomalia excéntrica

numalia excéntrics

Fig. 2.6: Entrada dos elementos orbitais ¢ anomalia excéntrica
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Fig. 2.7: Entrada dos elementos orbitais e anomalia média

21



CAPITULO 3

MANOBRAS ORBITAIS

A determinagdo de orbita ¢ o cdlculo de manobras orbitais de um satélite artificial so
problemas de extrema importancia no estudo de Mecénica Celeste ¢ Mecanica Orbital.
Assim o problema de transferir um veiculo espacial de uma 6rbita para outra tem
crescido de importancia nos Gltimos anos. Aplicagdes deste estudo podem ser
encontradas em diversas atividades espaciais, como na colocacdo de um satélite em
Grbita geoestaciondria, no deslocamento de uma estagdo espacial, na manutengio de
érbita de um satélite, entre outras. Neste capftulo serdo descritos alguns tipos de

manobras orbitais.
3.1 TIPOS DE MANOBRAS

Podemos agrupar o problema de transferéncias orbitais em duas categorias principais,

quanto ao tipo de manobras envolvidas: transferéncia de orbita ¢ corregdes de orbita.

3.1.1 TRANSFERENCIAS DE ORBITA

Séo as manobras de grande amplitude usadas quando se quer transferir o satélite de uma
orbita para outra. E o caso de transferéncia de um satélite em baixa orbita terrestre para

uma 6rbita alta.

3.1.2 CORRECOES DE ORBITA

S&o manobras de pequena amplitude, utilizadas quando o objetivo é fazer corregdes nos

elementos orbitais para manter o movimento do satélite em uma drbita especifica, ao
invés de altera-la. Essas manobras s8o necessarias, por exemplo, para compensar efeitos
perturbadores que tendem a alterar a érbita nominal do veiculo espacial (Prado ¢ Rios-
Neto, 1993).
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Assim, transferéncia orbital e corregdo orbital s3o as chamadas manobras orbitais.

3.2 MANOBRAS ORBITAIS IMPULSIVAS

O que caracteriza uma manobra orbital € a mudan¢a da velocidade orbital. Se um
incremento de velocidade AV ¢ adicionado instantaneamente, a manobra é chamada de
manobra impulsiva. Uma mudan¢a de velocidade AV, que se encontra no plano da

dtrbita pode mudar sua forma ou tamanho, ou pode mudar as linhas dos apses.
3.3 MANOBRAS DE MUDANCA DE PLANO

3.3.1 MANOBRAS DE UM UNICO IMPULSO

Depois de aplicarmos um AV finito, se a magnitude da velocidade e o dngulo do vdo do
satélite ndo mudarem, isso significa que somente o plano da 6rbita foi alterado;
chamamos isso de uma simples mudanga de plano. Uma manobra de mudanga de plano
gira o plano orbital no espago inercial, porém o tamanho (semi eixo a) e a forma

(excentricidade e) da orbita continuam os mesmos (Prado e Rios-Neto, 1993).
Esse método é baseado na aplica¢io de uma série N de impulsos em um mesmo ponto
da orbita, em diferentes passagens do veiculo espacial por esse ponto. O plano da orbita

¢ girado de um éngulo 8 A velocidade inicial e a velocidade final sdo idénticas em

magnitude ¢ nessas condi¢des o impulso a ser aplicado tem magnitude AV dado por
{Sukhanov, 1999):

AV=2Vsen§, 3.1

onde V € a velocidade orbital dada por:
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y= |2, (3.2)
I

onde r e a sdo 0 raio e semi-eixo da orbita, numa transferéncia de orbita circular para

circular.

Nesta manobra, a inclinagio / € ascensdo reta do nodo ascendente (2 sdo alterados em

relagdo a érbita original.

Assim, uma manobra de um Unico impulso consiste na aplicaciio de um impulso AV
tangencial a uma Orbita circular ou no apogeu de uma 6rbita eliptica. No caso de uma
mudanga de plano em uma orbita eliptica, o impulso AV deve ser aplicado no apogeu,

pois nesse ponto a velocidade do veiculo espacial é menor.
O tempo de transferéncia, neste caso, € dado por:
t=(N-1)P, (3.3)

onde N é o nimero de impulsos e P € o periodo da drbita circular que pode ser obtido

através de:

23
P= ,4” e . (3.4)
H
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Fig. 3.1: Mudanca de plano orbital
FONTE: (Rama Rao, 1994)

3.3.2 TRANSFERENCIA DE HOHMANN

Hohmann (1925) obteve a solugio 6tima do problema de transferéncia de um veiculo
espacial entre duas Orbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional
Newtoniano. Essa solugdo € usada até hoje e foi considerada com a solugdo final do

problema até 1959,

A transferéncia de Hohmann € a transferéncia minima executada com dois impulsos
entre Orbitas circulares € coplanares. Esses impulsos devem ser aplicados no apogeu ¢
perigeu das orbitas consideradas. Essa transferéncia é de minima energia.

Na orbita inicial aplica-se um impulso na diregdo do movimento ¢ de magnitude dada
por (Prado ¢ Rios-Neto, 1993):

(3.5)
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onde ry € o raio da drbita inicial, r- o raic da drbita final e F; a velocidade do veiculo na

orbita inicial,

Com isso o veiculo entra numa Orbita de transferéncia eliptica com perigeu »; € apogeu
rr. Entdo, espera-se que o veiculo complete meia revolugdo ¢ atinja o apogeu, quando ¢

aplicado o segundo impulso, na diregdo do movimento € com magnitude dada por:

av, = _ | o, 3.6

que faz com que o veiculo entre em uma oOrbita ¢ircular de raio ry

Com isso, temos que o tempo de transferéncia é a metade do perfodo orbital da orbita.

Ty, (3.7)

onde Ty € o periodo da orbita inicial.
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Fig. 3.2: Transferéncia de Hohmann

3.3.3 TRANSFERENCIA BI-ELIPTICA TRI-IMPULSIVA

No final de década de 50, foi mostrado que a solugdo de Hohmann era a solugio 6tima
apenas quando a razéo entre os raios das orbitas final ¢ inicial é menor que 11.94. Nos
outros casos, a transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva € mais econdmica (Prado e Rios-
Neto, 1993).

Este método utiliza uma série de trés impulsos na manobra, da seguinte maneira:
* aplica-se o primeiro impulso (4V5) na érbita inicial, na direcio do movimento do
veiculo ¢ com uma magnitude tal que ele entre em uma 6rbita de transferéncia

coplanar com a érbita inicial e com perigeu em r; e apogeu em r3;

* quando o veiculo atinge o apogeu r,, € aplicado um segundo impulso (4V;), também

na dire¢do do movimento, € com magnitude tal que faga com que o veiculo entre em
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uma orbita eliptica com apogeu em 7> e perigeu em 7, ou seja, este impulso é
utilizado para efetuar a mudanga de inclinagio no plano orbital desejado para a

manobra;

» 0 terceiro e tltimo impulso € aplicado quando o veiculo, que se encontra na Orbita
de transferéncia, atinge o perigeu, ou seja, quando ele passa pela orbita final
desejada. Este impulso €, agora, contrario a diregdo do movimento € com magnitude
tal que faga com que o veiculo entre em uma orbita circular de raio rx Este impulso

¢ entio aplicado com o objetivo de finalizar a transferéncia.

Assim, a magnitude dos 3 impulsos é dada por (Chobotov, 1996):

(3.8)
3.9)
h
AV =V ——"L-—--;L (3.10)

onde V., € a velocidade nas 6rbitas circulares inicial e final, obtida através de:
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Vo =15 (.11

Assim, podemaos obter AV, que € dado por:

AV =AV, + AV, + AV, . 3.12)

Fig. 3.3: Transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva

Para o caso de drbitas circulares, podemos obter as equagles para AV do seguinte modo:

(3.13)
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AV, =2V (3.14)
onde @€ o dngulo entre 0s planos, e assim, (3.12) se transforma em:
AV =2AV, + AV,. (3.15)

O principal nesta manobra ¢ fazer uma rotagdo na orbita no ponto onde a velocidade ¢
baixa, isto €, o apogeu da elipse de transferéncia. Depois desta rotagio, o satélite retorna
através da segunda elipse de transferéncia para o ponto original de partida. Neste ponto,
A4V} ¢é aplicado tangencialmente em diregdo contraria a0 movimento para atingir a 6rbita
circular final, que tem o mesmo raio que a drbita circular inicial, mas sofreu uma

rotagdo através de um angulo &(Chobotov, 1996).

Para minimizar o impulso total A4V para mudanga de plano com um énguloé, fagamos:

p=lr. (3.16)
n
Assim,
7 sen —
AV =2 [P 1+—2 |11, (3.17)
1+p o

Derivando (3.17) em relagdo a p, temos:
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4 o
vl ol (20 2 | 1 [epko20]l e
3p |, l+p| P P20 | (+p)
1+ p
Assim, encontramos o melhor valor para .
A
sen — I
Pops = - . (3.19)

I—ZSenQ cos—Q—Z
2 2

A Eq. (3.19) nos revela que para 0° < 8 < 38.94° deve-se usar i =], para 38.94°< @<
A

4
sen —

F. .
60°, usamos ~+ = ——=— ¢ para 60° < 8< 180°, usamos —= tendendo ao infinito.

d 1—256!15 d

3.4 PROGRAMA DESENVOLVIDO

Foram desenvolvidas subrotinas em linguagem Fortran para a comparagio de dois tipos

de manobras orbitais N-impulsivas.
A primeira subrotina ¢ um método baseado na aplicagdo de uma série N de impulsos em

um mesmo ponto da érbita, conforme visto no item (3.3.2) deste capitulo, e a segunda,

utiliza uma série de trés impulsos na manobra, conforme mostrado no item (3.3.3).
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3.5 RESULTADOS

Como no caso da transferéncia tri-impulsiva os impulsos € sua soma sio fungdes de 8 e

¥ . " .
—%, podemos obter resultados numéricos de AF em fungdio de @ para vérios valores de
h

r—z. Podemos perceber na Fig.3.5, que quando r—zzl, a4V = AV; = 0, e o resultado é
r "

uma curva da manobra de um anice impulso, como é mostrado na Fig.3.4. Para valores

. ¥ . . .
maiores de—%, o impulso total é maior para pequenos valores de 6, mas menor para
h

. r. . .
valores maiores de 8. Podemos notar que -3 =7 ¢ a melhor curva, ou seja, apresenta o
F
|

mais baixo valor para o impulso total, para valores de @ variando de 0° a 38,94° ¢ que

¥ . . .
-L tendendo ao infinito € a melhor curva para valores de ¢ maiores que 60°.
-

|

3.50E+00 - ~ .. e P e e e+ e e e PP
3.00E+00 1— -
2.50E+0D ¢

2.00E+00 L - —— -

ov

1.5QE+00

1.00E+00 4

5.00E-01 - —- -

0.00E+0Q -

0 10 20 30 40 50 80 70 20 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180
Inclinagao

Fig. 3.4: Resultados para a manobra N-impulsiva
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Fig. 3.5: Resultados para a mudanca de plano tri-impulsiva

Como foi visto anteriormente, no caso da manobra N-impulsiva, o tempo depende da
quantidade de impulsos aplicados para realizar a transferéncia, como pode ser visto na
Fig.3.6.

80

(-7 T8 A

a0 f -

30

Tempa (3}

20

1 2 4 & -] 10
Nomero da impulsos

Fig. 3.6: Tempo para a transferéncia N-impulsiva
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3.6 EXEMPLOS DE CALCULO DO IMPULSO PARA MUDANCA DE PLANO

As tabelas abaixo mostram dados da posi¢@o inicial ¢ da posi¢do final desejada de

alguns satélites, assim como o melhor valor do impuiso para realizar a manobra. Os

dados dos satélites citados foram obtidos de Prasad e Kuga, 1999.

TABELA 3.1: DADOS DO SATELITE CBERS.

Posicio inicial

Posicao final

X =-2343970.735m| a=7148860m |X=-5873595.238m| a=7148860m
Y=6311134.704 m e=0.0011 Y=-279470.517 m e=0.0011

Z=-2417885.816 m [=36° Z =-4073520.233 m 1=98°

X =-6459.877 m/s Q= 140° X =-4237.919 m/s Q=177.137°
¥ =-1031.162 m/s w=90° Y =1063.204 m/s w = 90°
2=13590.751 m/s M =235° 2= 6049.499 m/s M =235°

. . PYTT . 7y
Nesta manobra, 0 menor impulso ¢ obtide por uma transferéncia tri-impulsiva, com —=

h

tendendo ao infinito. O impulso aplicado necessario para se fazer essa transferéncia é de

6185927.6 m/s.

TABELA 3.2: DADOS DO SATELITE TOPEX/POSEIDON

Posicio intcial

Posi¢ao final

X=2727472.843 m

a=7714423.46 m

X =-2013488.441 m

a=7714423.46 m

Y =-1570015.659 m e=0.0015 Y =2702501.773 m e =0.0015

Z =-7055224.409 m 1=112° Z = -6951445.692 m 1=66°
X =-5524.044 m/s Q=215 X =-3972.585 m/s Q = 240°
’ =-4436.337 m/s w = 100° Y =-5869.710 m/s w = 100°
Z2=-1152.333 m/s M = 160° Z=-1135.383 m/s M = 160°
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No caso desta manobra, © menor consumo também serd obtido com a transferéncia tri-
e
, sen —

impulsiva, porém, o melhor valor de * ¢ ———=—, sendo necessario um impulso de

{ 1-2sen—

8404.9184 m/s para realizar a transferéncia.

TABELA 3.3: DADOS DO SATELITE TIPO MOLNIYA.

Posi¢io inicial Posi¢io final
X = 15519374.03 m | a=26563000.0m |X=12315519374 m| a=26563000.0m
Y =9230269.40 m e=0.75 Y = 14478612.73 m e=0.75
Z=31031548.53 m I1=73.435° 7 =28957290.12 m 1=63.435°
X =-888.720 m/s Q=0° X =-888.719 m/s Q=0°
Y =721.754 m/s w=27(° ¥ =1132.145 m/s w=27(°
2=2426.491 m/s M = 80° 2=2264.296 m/s M = 80°

O menor consumo obtido para esta manobra é utilizando o método baseado na aplicago
de uma série N de impulsos em um mesmo ponto da orbita em diferentes passagens do
veiculo espacial por esse ponto. No entanto, 0 consumo mais baixo ¢ obtido quando
aplicado somente um impulso para totalizar a transferéncia. O impulse necessario ¢ de
675.2372 m/s.
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CAPITULO 4
CONCLUSAQ

O objetivo deste trabalho foi comparar dois métodos de transferéncia orbital tri-
dimensinal para veiculos espaciais ¢ obter resultados que quantificassem essa
comparagdo. Para isso, além de fazer um estudo sobre posicionamento e determinagio
de orbitas e manobras de satélites, foi desenvolvido um programa em linguagem Fortran
com apresentagio em Visual Basic, que oferece a opgio de fazer a transformacio de
coordenadas cartesianas de posicdo ¢ velocidade para elementos keplerianos e vice
versa, utilizando o algoritmo estudado. Para analisar a confiabilidade do programa,
foram realizados vérios testes, verificando que o resultado das transformagdes eram

obtidos corretamente, sendo assim, confiavel e de facil utilizagdo para qualquer usuério.

Para a comparagdo de métodos de transferéncia orbital, também foi desenvolvido um
programa em linguagem Fortran, que implementa ¢ compara duas técnicas para o
calculo de manobras orbitais N-impulsivas, sendo o primeiro método baseado na
aplicacdo de uma série N de impulsos em um mesmo ponto da orbita, em diferentes
passagens do veiculo espacial por esse ponto, € um segundo método que utiliza uma

série de trés impulsos na manobra.

Os resultados mostram que a transferéncia N-impulsiva € vantajosa para transferéncias
envolvendo mudangas pequenas na inclinagio entre os planos das drbitas inicial e final,
ou seja, quando essa inclinagdo estd entre 0° e 38.94°. Para inclinagbes acima deste

valor, o melhor método passa a ser a transferéncia tri-impulsiva. Porém, para uma

, sen g
variagdo da inclinagfo entre 38.94° e 60°, deve-se usar - =——=— ¢ para variagdes
' 1-2sen—
2

. v . .
maiores de 60° deve-se usar —tendendo ao infinito.
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APENDICE A

PROGRAMA DESENVOLVIDO PARA FAZER A TRANSFORMACAO
DE COORDENADAS CARTESIANAS EM ELEMENTOS ORBITAIS

E VICE VERSA

A.1 PROGRAMA PRINCIPAL

PROGRAM ELEMENTOS_XYZ
IMPLICIT NONE
INTEGER ESCOLHA, RESPOSTA
REAL*8 MI, DPL, DEG, RAD, PLP(6)
REAL*$ X,Y,Z,XP,YP,ZP
REAL*8 A,E.LOMEGA,M,W,U
COMMON/CONSTANTE/MIL, DEG, RAD, DPLPI
DATA MLI/3.986005D+14/
Pl =3.141592653589793D0

DPI=PI +PI

RAD =PI/ 130.D0 'GRAUS EM RADIANOS

DEG = 180.D0 / PI 'RADIANOS EM GRAUS
WRITE(*,*)"DESEJA ENTRAR COM:"

WRITE(*,*)"]- COORDENADAS CARTESIANAS"
WRITE(*,*)"2- ELEMENTOS ORBITAIS"
READ (*,*) ESCOLHA

IF (ESCOLHA EQ.1) THEN
CALL SUB_COORD_CART (X,Y,Z,XP,YP,ZP,A E,], OMEGA ,M,W)
ELSE IF (ESCOLHA EQ.2) THEN
CALL SUB_ELEM KEPL (A,E,LOMEGA,W,UM,P)

ENDIF

WRITE(*,*)"DESEJA ENTRAR COM OUTROS VALORES?"
WRITE(*,*)"1-SIM  2-NAO"
READ (*,*) RESPOSTA
IF (RESPOSTAEQ.1) THEN
GOTO 10
ELSE IF (RESPOSTA.EQ.2) THEN
CONTINUE
ENDIF

STOP



A.2 SUBROTINA 1 — COORDENADAS CARTESIANAS PARA ELEMENTOS
ORBITAIS

SUBROUTINE SUB_COORD_CART (X,Y,Z XP,YP,ZP,A ,.E,, OMEGA,M, W)
C
IMPLICIT NONE
REAL*8 R,V,AXY,Z,XP,YP,ZP,HHX HY HZ LE
REAL*8
N,M,U, W ESENU,ECOSU,F,SENLV,COSLV,LV,FARG,RDOTV
REAL*8 MI, DEG, RAD, DPLPI
REAL*8 RRP, OMEGA
COMMON/CONSTANTE/MI, DEG, RAD, DPLPI

C
WRITE(*,*)"ENTRE COM AS COORDENADAS CARTESIANAS EM M
E M/S"
WRITE(*,*)"X"
READ (*,*) X
WRITE(*,*)"Y"
READ (*,*) Y
WRITE(*,*)"Z"
READ (**)Z
WRITE(*,*)"XP"
READ (*,*) XP
WRITE(*,*)"YP"
READ (*,*) YP
WRITE(*,*)"ZP"
READ (*,*) ZP
C
C CALCULO DO SEMI EIXO MAIOR A
C
R=DSQRT(X**2 + Y**2 + Z**2)
V=(XP**2 + YP**2 + ZP**2)
A=1.D0/2.DO/R - V/MI)
C
C CALCULO DA EXCENTRICIDADE E
C
RRP=X*XP+Y*YP+Z*ZP
N=DSQRT(MI(A**3))
E=DSQRT((RRP/(N*(A**2)))**2 + (1. DO-(R/A))**2)
C
C CALCULO DA INCLINACAO 1
s

HX=Y*ZP-Z*YP
HY=Z*XP-X*ZP
HZ=X*YP-Y*XP
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H=DSQRT(HX**2-+HY**2+HZ**2)
IF (H.LT.1.D-10) GOTO 20
I = DATAN2(DSQRT(HX*HX + HY*HY),HZ)
C
C CALCULO DO NODO ASCENDENTE (OMEGA)
C
IF (HX .EQ. 0.D0).AND.(HY.EQ.0.D0)) THEN
OMEGA = 0.D0
ELSE
OMEGA=DATAN2(HX,-HY) !EM RAD
IF (OMEGA .LT.0.D0) OMEGA=OMEGA + DPI

ENDIF
C
C CALCULO DA ANOMALIA EXCENTRICA U
C

ESENU=(RRP/MIy*DSQRT(MI/A)
ECOSU=1.D0 - R/A
IF ((ESENU .EQ. 0.D0).AND.(ECOSU.EQ.0.D0)) THEN
U =0.D0
ELSE
U=DATAN2(ESENU,ECOSU)
IF (U.LT.0.D0) U = U + DPI
ENDIF
C
C CALCULO DA ANOMALIA MEDIA M
C
t  U=DACOS (1.DO/E*(1.D0-(R/A))
M=DMOD(U - ESENU,DPI) 'EM RAD
IF (M.LT.0.D0) M = M + DPI
C
C CALCULO DO ARGUMENTO DO PERIGEU W
C
SENLV=(Y*DCOS(OMEGA)-X*DSIN(OMEGA))/(R*DCOS(I))
COSLV=(X*DCOS(OMEGA )+Y*DSIN(OMEGA))/R
IF (COSLV EQ.0.D0) THEN
LV=PI/2.D0
ELSE
LV=DATAN2(SENLV,COSLV)
ENDIF
C IFLV.LT.0.DO)LV=LV +DPI

FARG=((A*(1.D0-E**2)/R)-1.DO)E
IF (FARG.GT.1.D0) THEN
FARG=1.D0

ENDIF

IF (FARG.LT.-1.D0) THEN
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C

FARG=-1D0

ENDIF

F=DACOS(FARG)
RDOTV=X*XP+Y*YP+Z*ZP
IF (RDOTV LE.0.D0) THEN
F=DPI-F

ENDIF

W=LV -F

IF(W.LT.0.D0) W= W + DPI

C TRANSFORMACAO DE RADIANOS PARA GRAUS

C
C
C

C

C

END

I=I*DEG
OMEGA=OMEGA*DEG
W=W*DEG

M=M*DEG

U=U*DEG

LONGV = LONGV*DEG

IMPRIMINDO NA TELA OS ELEMENTOS ORBITAIS

20 WRITE(*,*) "RESULTADOS EM M E GRAUS"

WRITE(*,*) "A=".A

WRITE(*,*) "E=", E

WRITE(*,*) "I="]

WRITE(*,*) "OMEGA=", OMEGA
WRITE(*,*) "W=", W

WRITE(*,*) "LONGV", LONGV

WRITE(*,*) "M="M

WRITE(*,*) I'U:II,U

RETURN

A.3 SUBROTINA 2 - ELEMENTOS ORBITAIS PARA COORDENADAS
CARTESIANAS

SUBROUTINE SUB_ELEM_KEPL (A,E,L, OMEGA,W,U,M,P)

C

IMPLICIT NONE

REAL*8 A,E,LOMEGA,W,U,M,MI,DPLRAD,DEG,P(6)
REAL*8 N,R,XX,YY,XXP,YYP,UO,Ul,MI

REAL*8 MATI(3,2)

INTEGER ESCOLHA, J

COMMON/CONSTANTE/MI, DEG, RAD, DPI

WRITE(*,*)"DESEJA ENTRAR COM:"
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WRITE(*,*)"1- ELEMENTOS KEPLERIANOS E ANOMALIA

EXCENTRICA U"

Mll

WRITE(*,*)"2- ELEMENTOS KEPLERIANOS E ANOMALIA MEDIA

READ (*,*) ESCOLHA
WRITE(*,*)"A"
READ (*,*) A
WRITE(*,*)"E"
READ (*,)E
WRITE(*,*)"I"
READ (*,*) I
WRITE(*,*)"OMEGA"
READ (*,*) OMEGA
WRITE(*, *)"W*"
READ (*,*} W
C
C CONVERTER DE GRAU PARA RAD
C
I=I*RAD
OMEGA=OMEGA*RAD
W=W*RAD
IF (ESCOLHA.EQ.2)THEN
WRITE(*,*)"M"
READ (*,) M
M = M*RAD
U0= DMOD(M, DPI)
M1 = DMOD(M, DPI)
Ul =1.D0
C CALCULO DA ANOMALIA EXCENTRICA
DO WHILE (DABS(U1).GT.1.D-12)
U1=((UC-E*DSIN(U0)-M1)/(1.D0-E*DCOS(U0)))
U0 =U0 - Ul
ENDDO
U=U0
ELSE IF (ESCOLHA .EQ. 1) THEN
WRITE(*,*)"U"
READ (*,) U
U =U*RAD
ENDIF
C
C CALCULO DAS COORDENADAS NO PLANO OXY
C
30 XX=A*DCOSU)-E)
YY=A*DSQRT(1.D0 - E**2)*DSIN(U))
C
C CALCULO DO MOVIMENTO MEDIONE DOR
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N=DSQRT(MUA**3)
R=A*(1.DO-E*DCOS(U))

C CALCULO DAS COORDENADAS XP.YP,ZP

XXP=-((N*(A**2))/R)y*DSIN(U)
YYP=((N*A**2)/R)*DSQRT(1.DO-(E**2))*DCOS(U)
C
C CALCULO DA MATRIZ DE ROTACAQ
C
MATI(1,1)=DCOS(OMEGA)*DCOS(W)-

DSIN(OMEGA*DCOS(Iy*DSIN(W)
MAT1(1,2)=-DCOS(OMEGA)*DSIN(W)-

DSIN(OMEGA }*DCOS()* DCOS(W)
MAT1(2,1)=DSIN(OMEGA)*DCOS(W)+DCOS(OMEGA)*DCOS(I)*DSI

N(W)

MATI1(2,2)=-

DSIN(OMEGA )*DSIN(W }+DCOS(OMEGA )* DCOS(I)* DCOS(W)
MAT1(3,1)=DSIN(I)*DSIN(W)
MATI(3,2)=DSIN(D*DCOS(W)

C
DO J=1,3
Py=MAT1(J,1)*XX + MAT1(J,2)*YY

P(J+3)=MAT1(J,1)*XXP + MAT1(J,2)*YYP
ENDDO

WRITE(*,*) "X="P(1)
WRITE(*,*) "Y="P(2)
WRITE(*,*) "Z=",P(3)
WRITE(*,*) "XP=",P(4)
WRITE(*,%) "YP=",P(5)
WRITE(*,*) "ZP=",P(6)

'
RETURN
END
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APENDICE B

PROGRAMA DESENVOLVIDO PARA O CALCULQ DAS MANOBRAS

B.1 SUBROTINA PARA A MANOBRA N-IMPULSIVA

PROGRAM MANOBRAS CASO 1

C

IMPLICIT NONE

REAL*8 V,DV,U,A,AINC,PLP,T,RAD,AA VO,MILDVF
INTEGER N

OPEN (1,FILE ="1IMPULSO.DAT")

OPEN (2,FILE = "2IMPULSOS.DAT")

OPEN (4,FILE = "4IMPULSOS.DAT")

OPEN (6,FILE = "6IMPULSOS.DAT")

OPEN (8,FILE = "8IMPULSOS.DAT")

OPEN (10,FILE = "10IMPULSOS.DAT")

OPEN (11,FILE = "TEMPO_CASO1.DAT")

DATA A/1.D0/

DATA U/1.D0/
PI=3.141592653589793D0
RAD=P1/180.D0
MI=3.986005D+14

v=1.D0

WRITE(*,*)"ENTRE COM O SEMI EIXO"
READ(*,*) AA

VO=DSQRT(MI/AA)

DO AINC=0,180,2
DV=2.D0*DSIN(AINC*RAD/2.D0)
DVF=DV*V(

WRITE(1,*) DVF,AINC

DO 1=2,10,2
DV=2.D0*V*DSIN((AINC*RAD/I)/2.10)
DV=I*DV

DVF=DV*V(

IF (LEQ.2) THEN

WRITE(2,*) DVF,AINC

ELSE

IF (1LEQ.4) THEN

WRITE(4,*) DVF,AINC

ELSE

iF (1.EQ.6) THEN
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WRITE(6,*) DVF,AINC
ELSE

IF (1.EQ.8) THEN
WRITE(8,*) DVF,AINC
ELSE

IF (LEQ.10) THEN
WRITE(10,*) DVF,AINC
ENDIF

ENDIF

ENDIF

ENDIF

ENDIF

ENDDO

END DO
P=DSQRT((4*PI**2*A**3)/U)
DO N=2,10,2

T =(N-1)*P
WRITE(11,) T
ENDDO

STOP

END

B.2 SUBROTINA PARA A MANOBRA TRI-IMPULSIVA

PROGRAM MANOBRAS
IMPLICIT NONE
REAL*8 RF,AINC,DV1,DV2,DV,RAD,PLVO,MLAA,DV11,DV22
OPEN(1,FILE="MANOBRAS1.DAT")
OPEN(2,FILE="MANOBRAS2 DAT")
OPEN(3,FILE="MANOBRAS3 DAT")
MI=3.986005D+14
WRITE(*,*)"ENTRE COM O SEMI EIXO"
READ(**) AA
VO=DSQRT(MI/AA)
PI = 3.141592653589793D0
RAD=PI/180.D0
C
C RF=R2/R1 PARA RF=I
RF=1.D0
DO AINC=0,38.94,2
DVI1=DSQRT((2*RF)/(1+1))-1
DV11=DVI*V0
DV2=2*DSQRT(2/(RF*(1+RF)))*DSIN(AINC*RAD/2)
DV22=DV2*V0
DV=2*DABS(DV11)+DABS(DV22)
WRITE(1,*) DV,AINC



ENDDO

PARA RE = SEN(AINC/2) / 1 - 2*SEN(AINC/2)

DO AINC=40,60,2
RF=DSIN(AINC*RAD/2)/(1-2*DSIN(AINC*RAD/2))
DV I1=DSQRT((2*RF)/(1+1))-1

DVI11=DVI*V0
DV2=2*DSQRT(2/(RF*(1+RF)))*DSIN(AINC*RAD/2)
DV22=DV2*V0

DV=2*DABS(DV11)+DABS(DV22)

WRITE(2,*) DV,AINC

ENDDO

PARA RF=INFINITO

DO AINC=60,180,2

RF=10E10
DV1=DSQRT((2*RF)/(1+RF))-1
DV11=DVI*V0
DV2=2*DSQRT(2/(RF*(1+RF)))* DSIN(AINC*RAD/2)
DV22=DV2*V0
DV=2*DABS(DV11+DABS(DV22)
WRITE(3,*) DV,AINC

ENDDO

STOP

END
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