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Este trabalho estuda o problema de transferéncias entre duas
6rbitas coplanares elipticas que extremizam o impulso aplicado
(consumo de combustivel).

Efetuar uma transferéncia orbital significa transladar um
veiculo espacial de um ponto para outro no espago, entre o6rbitas
diferentes.

A transferéncia torna-se necessaria quando ocorrem desvios
nos parametros nominais da érbita do satélite, fazendo com que o
mesmo se encontre em uma trajetdéria diferente da pré-
estabelecida. Esta transferéncia também pode estar prevista na
prépria missdo, pois é em geral mais facil colocar um satélite
em uma Orbita intermedidria e depois transferi-lo para a érbita
desejada, do que tentar colocd-lo diretamente na Oérbita
pretendida.

O problema de transferéncias 6étimas (no sentido de reducgéao
de consumo de combustivel) entre duas ©érbitas coplanares
Keplerianas tem sido investigado hd mais de 40 anos. Em
particular, muitos artigos resolvem este problema para um
sistema de controle impulsivo, com um numero fixo de impulsos. A
literatura apresenta muitas solu¢des para casos particulares,
como as transferéncias de Hohmann e Hoelker-Silber entre duas
6rbitas circulares e suas variantes para elipses com geometrias
particulares.

Neste trabalho, sdo implementados e testados os métodos gue
fornecem a solucgdo deste problema para uma transferéncia entre
duas ¢érbitas coplanares elipticas com dois ou trés impulsos.
Outra questdo analisada € o© angulo de transferéncia para a
manobra bi-impulsiva.

Os resutados mostram que a transferéncia bi-impulsiva é
vantajosa para transferéncias envolvendo mudangas apenas no
argumento do perigeu e/ou na excentricidade. Ja a manobra tri-
impulsiva ¢ sempre vantajosa quandc a manobra altera apenas o
semi-eixo maior da &érbita. Nos casos onde o semi-eixo maior é
alterado Jjuntamente com o argumento do perigeu ou com a
excentricidade, a decisdao sobre qual a melhor manobra tem Qgque
ser feita, caso a caso, conforme mostrado nas tabelas 1 a 6.
Essas tabelas mostram apenas parte dos resultados obtidos, ja
gque ndo existe espago suficiente para todos os resultados

obtidos. Os simbolos utilizados sd&o: a = semi-eixo maior, e =
excentricidade, ® = argumento do perigeu, AVp; = Variagac da
velocidade na transferéncia bi-impulsiva, AVe,y = Variagao da

velocidade na transferéncia tri-impulsiva, ¢ = angulo de

transferéncia para a manobra bi-impulsiva, AVD = |AVpy = AViensl.
Do ponto de vista de angulo de transferéncia da manobra bi-
impulsiva, os resultados mostram que todas as manobras que

envolvem excentricidade possuem como solugdo & igual a 180°, bem
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Cronograma

O projeto desenvolvido no INPE em continuidade do projeto
de Otimizacao de Trajetérias no Problema de dois e trés corpos
obedeceu ao seguinte cronograma:

a ) Estudo inicial sobre as teorias do projeto;

b) participacao no Curso de Fortran oferecido pelo INPE;

c) o desenvolvimento de um programa que permitisse o
calculo e manobras de transferéncia de 6rbita multi-impulsivas;

d) apresentacao do trabalho sobre o Estudo de Trajetorias
Espaciais no | Seminario de Iniciacao Cientifica da Unitau;

e) participacao no projeto do Dr. Roberto V. F. Lopes sobre
os limites para sucessivos swing-bys;

f) apresentacao dos dois trabalhos citados acima no VIl
Coloquio Brasileiro de Dinamica Orbital;

g) auxilio na preparacao do livro de resumos do referido
Coléquio;

h) simulacées de manobras espaciais bi-impulsivas;

i) auxilio na especificacao e montagem dos equipamentos de
informatica obtidos junto a FAPESP para esse projeto;

j) participacao na Escola de Verao em Dinamica Orbital e
Planetologia, realizado na Faculdade de Engenharia Julio de
Mesquita Filho - UNESP, emm Guaratingueta, no periodo de 27 a
31 de janeiro.

| ) a confeccao de relatério preliminar;

m) simulacées de manobras espaciais tri-impulsivas;

n) comparacao das simulacgoes bi-impulsivas e tri-impulsivas
para um caso especifico;

o) elaboracao de um software que permitisse o calculo para
encontro de veiculos espaciais por trés diferentes metodos;

p) elaboracao deste relatério e prepacao para o SICINPE.
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A fase inicial de Treinamento ocorreu durante os primeiros
meses e incluiu um estudo sobre a “Determinacao de Orbitas e
Manobras Orbitais” e sobre “Transferéncia de orbitas e encontro
de veiculos espaciais” por meio de apostilas desenvolvidas por
Kondapalli Rama Rao e Maria Cecilia Zanardi, respectivamente,

as quais continuaram a ser utilizadas no decorrer do projeto.

Estes estudos foram acompanhados pelo meu orientador o
qual auxiliou-me na aprendizagem e desenvolvimento do projeto.

Na fase de Aprendizagem, providenciou-me a sequUéncia dos
trabalhos realizados, e a oportunidade de participar de um curso
de FORTAN - Basico com o prof. Carlos Shinya Shibata,
ministrado no [INPE. Durante esta fase também tive a
oportunidade de aprender Visual Basic para a confeccao de uma
parte do projeto e utilizar varios Softwares permitindo-me entre
outras coisas, a elaboracao deste relatorio.

Sao eles: Grapher 4.0; Word for Windows 6.0; Paintbrush;
Instant Artist; HP Deskscan Il; Corel Draw 5.0; Matlab; etc.

Tendo uma base desses principais conhecimentos, dei
continuidade ao Desenvolvimento do projeto, onde formulei um
algoritmo para estudar divesas opcoes para manobras de
transferéncia orbital.

Desenvolvi entao programas em Visual Basic, os quais
geram dados de variacdées nas velocidades requeridas e tempo
gasto durante a transferéncia para diversos tipos de manobras,
inclusive com transferéncias tri-impulsivas.

A proxima etapa foi a simulacao de manobras de
transferéncia orbital bi-impulsivas, onde obtivemos algumas
conclusoes que serao vistas no decorrer deste relatoério.

Durante este periodo, auxiliei na elaboracao de um software
em Matlab para auxiliar na questdo das manobras assistidas
pela gravidade, verificando se existem limites para sucessivas

manobras.
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Ainda auxiliei na confeccédo do livro de Resumos do VIl
Coloéquio de Dinamica Orbital, realizado no periodo de 18 a 22 de
novembro de 1996, e elaborei dois painéis para apresentacao de
trabalhos, desenvolvidos dentro das minhas atividades de

iniciacao cientifica, neste Coloquio.

A proxima etapa foi a simulacao de manobras de transferéncia
orbital tri-impulsivas, onde obtivemos algumas conclusoes que
serao vistas no decorrer deste relatorio, passamos a maior parte
do periodo fazendo comparacoes entre os dois métodos de

transferéncia através das simulacoes dos softwares.
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Capitulo 1:

“DETERMINACAO DE ORBITA E MANOBRAS
ORBITAIS”

Determinar a orbita de um corpo celeste é estimar o
tamanho, a forma e a orientacao desta oOrbita no espaco, bem
como especificar a posicao do corpo num dado instante.

Manobras orbitais sao as tarefas de transferéncias e
correcoes nos elementos orbitais para colocar e/ou manter o

satélite na orbita especificada.

Para se determinar a orbita, Isaac Newton (o primeiro a
efetuar essa tarefa em 1687), partiu de trés observacoes do
corpo em questao.

Outro método que surgiu, desenvolvido por Carl Frederich
Gauss no comeco do século 19, é chamado de "DETERMINACAO
DE ORBITA A PARTIR DA VISUALIZACAO OTICA".

Para a determinacao deste método os dados usados foram:

-angulos de ascensao reta (o): medidos no plano do
Equador celeste, na direcao leste a partir da direcao do ponto
Vernal;

-declinacao (8): medida na direcao norte a partir do Equador

celeste até a linha de visada.
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Polo celeste norte

Corpo celesta

ponto vernal

FIG.1.1 - Sistema de coordenadas de ascensao reta e declinacao
(Rama Rao, 1994)

O método de Gauss, pode ser simplificado usando dados de
dois vetores de posicao e o tempo de voo entre eles.

Gauss também inventou o METODO DOS MINIMOS
QUADRADOS, que minimiza a soma dos quadrados dos
elementos do vetor E, e estima o estado X do sistema dindmico

Y=Y(X)+E
onde: E € o vetor dos erros
Y esta relacionado com X através de uma funcao

vetorial Y.

Este metodo € usado para minimizar a diferenca entre as
trajetorias observadas e computadas nas observacoes feitas por
radar.

E ainda wusando analise vetorial pura, Gibbs (fisico
americano) desenvolveu: “O METODO DE DETERMINACAO DE
ORBITA A PARTIR DE TRES VETORES DE POSICAQ".
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No caso dos foguetes, usa-se uma propulsdo continua
desde a decolagem até o fim-de-queima num ponto da orbita
desejada. A Injecao € planejada no perigeu com angulo de
caminho de voo igual a zero graus. E mais comum usar foguetes
de mais estagios, pois qualquer desvio na velocidade no ponto
final de queima ou no angulo de caminho de véo pode colocar o
satélite numa orbita errada.

Nos casos de lancamento em altitudes mais altas, usa-se
fazer duas ou mais fases de propulsao, separadas por fases sem
queima (fases balisticas), dependendo dos requisitos da missao.
Esta técnica é usada quando a altitude do ponto de injecao for
maior que 250 km.

Devido a pequenos erros:

-na altitude de fim-de-queima;

-na velocidade;

-no dngulo de caminho de voo;
sao necessarias algumas correcoes de oOrbita durante a vida util
do sateélite. Estas manobras podem ser feitas variando-se a
velocidade do satélite em pontos apropriados da sua Orbita.
Lembre-se de que a velocidade orbital de um veiculo espacial &

dada por:

= \/;_[ ;

[ N

; onde: 1 =Gm

o | =

V... & a velocidade do satélite;

G... é a constante universal da gravitacao;
m... € a massa da Terra;

r ... € ovetor posicao do satélite;

a ... € o semi-eixo maior da orbita;
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Assim, uma variacao na velocidade causa uma variacao na
altitude (dentro do plano orbital) mudando a forma ou o tamanho

da orbita. Assim sendo, temos as equacoes:

Ah, :(ﬁ}vu AV
}l P

onde: Ah, ... € a variacado na altitude do apogeu;

V, ... e a velocidade do perigeu;

P

4q?
Ah, :( 3 ]v,av,,

onde: Ah,... € a variacao na altitude do perigeu;

V, ... € a velocidade do apogeu;

Para causar uma variacdo do plano orbital no espaco
precisa-se de um AV (variacao da velocidade) que possua uma

componente nao-nula na direcao perpendicular ao plano orbital.

FIG.1.2 - Mudanca na inclinacao orbital (Rama Rao, 1994)
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EXEMPLO: Para se lancar um satélite de orbita circular em
uma altitude elevada, pode-se lanca-lo primeiramente em uma
orbita mais baixa (ao alcance do lancador) e depois transferi-lo
para orbitas mais altas. Existem diversas formas para se atingir
esse objetivo, a mais conhecida delas sendo a TRANSFERENCIA
DE HOHMANN. Ver FIG 1.3.

i CUCUIDY de 1oko manc!
[ortxdes G ESIOCINOIMIETIO

otbita de
fanstEencia

orbita circular
e 1aai mciar
[Erta final]

FIG.1.3 - Esquema da Transferéncia de Hohmann (Rama Rao,
1994)

Essa transferéncia ¢é feita com dois acréscimos na
velocidade em pontos especificos e se aplica a uma transferéncia
de uma Orbita circular de raio menor para uma de raio maior.
Com dois decréscimos, pode-se fazer uma transferéncia de uma

orbita circular de raio maior para uma de raio menor.
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RELACOES VALIDAS PARA SE FAZER UMA TRANSFERENCIA
COPLANAR ENTRE ORBITAS CIRCULARES: (Transferéncia de
Hohmann) (Rama Rao, 1994)

AV, =V, -V,
AV = AV, + AV,
T= n\/ A

u

onde:

E, ¢ a energia da drbita de transferéncia;

V., € a velocidade do satélite na orbita circular menor;

V, é a velocidade do satélite no ponto 1, na 6rbita de
transferéncia;

AV, é a variacao da velocidade no ponto 1;

V., € a velocidade do satélite na orbita circular menor;

V, ¢€ a velocidade do satélite no ponto 2, na orbita de
transferéncia;

AV, é a variacao da velocidade no ponto 2;

AV é a variacao total requerida para completar a
transferéncia;

T é o tempo de voo (tempo em que o satélite leva
para ir do ponto 1 até o ponto 2, isto € metade do periodo da

elipse de transferéncia).
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OBSERVACAO: A transferéncia s6 é possivel quando:
O raio menor r, (do perigeu) da 6rbita eliptica da transferéncia
for igual ou menor do que o raio da 6rbita circular menor, e o raio
maior r, (do apogeu) da o6rbita de transferéncia for maior do que o

raio da orbita circular maior. (ver figs. 1.4 e 1.5)

MATEMATICAMENTE:
_a(l-e’)
BT 1re T
_a(l—e?)
e I_ez iy
p=a(l-e’)
onde:

i "

p” € o par@metro da orbita eliptica;

a”" e "e"” sao os valores do semi-eixo maior e da

excentricidade da orbita de transferéncia.

i) Cix
amita de esttacionaments

S e PLAIG) TR

arbita de
fransfe@ncio

Cirtaeey Cire L
oe oo maior
[Srta finol|

FIG.1.4 - Transferéncia geral entre 2 o&rbitas circulares (Rama
Rao, 1994)
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[detta final)

FIG.1.5 - Transferéncias impossiveis (Rama Rao, 1994)

RELACOES VALIDAS PARA A TRANSFERENCIA DE ORBITAS
C/IRCULARES

—ull-e’)
B/t .0
¢ 2p

h, =/up

h
cosh=—"

AV =V +V_ =2V, V, cosd

(O caso f = 0, equivale a transferéncia de Hohmann)
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Capitulo 2:

“TRANSFERENCIA DE ORBITAS”

Fazer a transferéncia de uma orbita é transladar um veiculo
espacial de um ponto para outro no espaco entre orbitas
diferentes.

A transferéncia torna-se necessaria quando ocorrem erros
nos paradmetros nominais da orbita do satélite, na sua injecao,
fazendo com que o mesmo encontre uma trajetéria diferente da
pré-estabelecida. Ou ainda, esta transferéncia pode estar prevista
na propria missao; pois € mais facil colocar o satélite em uma
orbita intermediaria e depois coloca-lo na orbita desejada do que
tentar coloca-lo diretamente na 6rbita pretendida.

O interesse em se fazer uma otimizacdo de manobras de
transferéncia se baseia no consumo de combustivel e/ou no
tempo gasto para a realizacao das mesmas.

Inicialmente, analisaremos somente 0s casos de gasto
minimo de combustivel e as transferéncias do tipo de
HOHMANN, que se caracterizam por ocorrerem nNo apogeu e
perigeu das Orbitas consideradas e por serem transferéncias
otimas para dois incrementos de velocidades, ou seja de minima
energia.

Algumas consideracoes e simplificacoes que serao feitas
neste capitulo sao:

- Trataremos de orbitas concéntricas: o centro de atracao sera

sempre a Terra;
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- Utilizamos inicialmente as orbitas coplanares: sao oOrbitas

(inicial e final) que se encontram no mesmo plano;

- Assumimos, por fim, motores com impulso de curta duracao

(instantaneos): onde podemos ignorar a variacao do vetor
posicao do veiculo espacial com relacdao ao centro da Terra,
durante as eventuais mudancas de direcao e magnitude da

velocidade.

A maior parte deste capitulo foi baseada em Zanardi, 1988.

Nas transferéncias do tipo de HOHMANN, ocorrerem
incrementos na velocidade no apogeu e perigeu das Orbitas
consideradas. Lembrando que existem transferéncias a serem
realizadas entre Orbitas circulares, observamos também a
velocidade do veiculo na orbita circular.

Para calcularmos estes incrementos, vejamos o valor da

velocidade nesses pontos.

Velocidade no perigeu: V? =

L
SR (1+e)

Velocidade no apogeu: V! = F:—l(‘l -e)

: : 1
Velocidade circular: V? = R

c
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FIG.2.1-Transferéncia entre orbitas concéntricas, coplanares e

circulares

A fig. 2.1 ilustra uma transferéncia do tipo de Hohmann
entre duas orbitas circulares, concéntricas e coplanares.

Como visto na FIG.2.1, a transferéncia 6tima entre orbitas
circulares COPLANARES, € uma semi-elipse que tangencia com
seu apogeu e perigeu as duas oOrbitas circulares. Os impulsos
ocorrem nos pontos A e B. No ponto A da o6rbita interna (1) a
velocidade é aumentada tangencialmente por um impulso de
magnitude AV, colocando o satélite em uma Orbita eliptica (1) tal
que seu apogeu coincida com o ponto B da érbita externa (2).
Neste ponto um segundo impulso tangencial AV, ajustara o
satélite a orbita final desejada.

Os valores dos impulsos sao dados por:

AV, = ¥/F;::=(1 +e)"” -1} AV, = \/RI:{1 (1-e)'?}
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O incremento total da velocidade ¢ dado por: AV = AV, +(AV,|.

O tempo total gasto durante a transferéncia é dado por:

(R, +R, **
- 2pw”

t

FIG.2.2-Transferéncia entre Orbitas circulares e elipticas

coplanares e concéntricas

A fig. 2 ilustra uma transferéncia do tipo de Hohmann entre
uma orbita circular e uma Orbita eliptica coplanares e
concéntricas.

A transferéncia esquematizada na FIG.2.2 acima, entre uma
orbita circular (1) e uma o6rbita eliptica (2), de excentricidade e, e
semi-eixo maior a,, situadas no mesmo plano. Essa manobra
requer dois impulsos (aumentos de velocidade) aplicados nos
pontos A e B. O ponto B coincide com o apogeu da orbita eliptica
(2), enquanto que o ponto A situa-se na Orbita inicial e fica do

lado oposto ao ponto B.
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Os incrementos de velocidade podem ser calculados por:
i o8
AV, = |—i(1+e) 1
p \/R1 l t) }
[
AV, = |—
VRP‘Z

O incremento total da velocidade € dado por: AV =lAVp! +\AVQ\.

l1+e,)" —(1-0)"}

O tempo total gasto durante a transferéncia € dado por:

= (R, + Ra,_ )3;2
To2@u)”?

FIG.2.3-Transférencia entre orbitas elipticas, coplanares e

coaxias

A fig.2.3 ilustra uma transferéncia do tipo Hohmann entre
oOrbitas elipticas, coplanares e coaxiais.

Como mostra a FIG.2.3 acima a trajetoria de minima
energia entre duas orbitas elipticas (coplanares e coaxiais) € uma

elipse que as tangencia. O primeiro impulso é aplicado no
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perigeu da elipse interna (1) e o segundo impulso no apogeu da

elipse externa (2);

Os incrementos de velocidade podem ser obtidos a partir

de:
H 1 1
AV, : \/R_,{[He‘) ‘~(1+e,) 2}

AV, = [=-{(1-e,) —(1-¢,)"|

O incremento total da velocidade é dado por: AV = ‘AVJ +!A‘\/a

O tempo total gasto durante a transferéncia é dado por:

t - R (RFH 1 Raz )3.2
2 (2u)"?

Existem dois tipos basicos para esse tipo de manobra:
i) - quando as elipses tem a mesma dimensao;

ii) - quando as elipses ndao tem a mesma dimensao.

Vamos estuda-las separadamente.
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ALAW=1.0D0O/(A1*(1.0D0O-EC*EC))

BLAW=ALAW*EC

WRITE(1,%)

WRITE(1,*)

WRITE(1,*) ' *** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***'
WRITE(1,55) T1*GRAD,T2*GRAD,D1

55 FORMAT(INDEPENDENT VARIABLES: T1 = '\F9.4,' T2 =
''F9.4,
= D1 ="'F9.6)

WRITE(1,56) K1,H1
56 FORMAT('DEPENDENT VARIABLES: K1 = ''F20.17,' H1 =
hE20.97)

WRITE(1.117) A1, EC,OME*GRAD
117 FORMAT('KEPLERIAN ELEMENTS: A = "F15.86,' E =
LE1B A9

*W = ',F11.6)
WRITE(1,118) R1,R2

118 FORMAT('DISTANCES FOR IMPULSES: R = YElbB, 12"
R2 = '\ F16.12)
WRITE(1,119) ALAW.BLAW,U1,U2
119 FORMAT('LAWDEN ELEMENTS: A = 'F15.12/ B =
"F15.12," U1 ="'
- S1BLA2, UZ =", F15.12)
WRITE(1,120) FI1,FI2
120 FORMAT('LAWDEN ELEMENTS: Fl1 = “F186.6,' FI2 =
“wF15.6)
WRITE(1,121) DVE(4).DVE(5),DVE(1)
121 FORMAT('IMPULSE 1: VR1 = 'F156.12/) VT =1, F15,.%2.)
"BVl = " F15.12)
WRITE(1.122) DVE(6),.DVE(7),DVE(2)
122 FORMAT('IMPULSE 2: VR2 ="'F15.12/ VT2 ="F15.12,
*~ DV2 =" F156.12)
WRITE(1.23) DVE(3)
23 FORMAT('TOTAL IMPULSE : DV = "F15.12)
STOP
END
C

FUNCTION FUNC(D1)
IMPLICIT REAL*8(A-H,0-2)
COMMON /INIT/ XI,T1,T2,DV
DOUBLE PRECISION KO,K2,HO,H2
DIMENSION XI(86)

KO=XI(1)

HO=XI(2)

DO=XI(3)

K2=XlI(4)

H2=XI(5)

D2=XI(6)

CT1=DCOS(t1)
ST1=DSIN(t1)
CT2=DCOS(t2)
ST2=DSIN(t2)
CST12=1.0DO/DSIN(t1-t2)
D12=D1*D1

D13=D1*D12

D02=D0*DO

D0O3=DO0*D02

D22=D2*D2

D23=D2*D22
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VR1=-(CT1*(-(DO*h0)-D1*CST12*(-(CT2*(-
1.0D0+D02%*(1.0D0+k0*CT1+hO
* *ST1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12))))+ST1
*(-(DO*k0)-D1*CST12*((-
1.0D0+D02%(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*S
* T2-ST1*(-1.0D0+D22%(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))

VR2=-(CT2*(D2*h2+D1*CST12*(-(CT2*(-
1.0DO+D02‘{1.0D0+k0“CT1+hO*ST
1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22%(1.0DO0O+k2*CT2+h2* ST2);’D12))))+ST2 (D
2*k2+D1*CST12%((~
1.0D0+D02%(1.0DO+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-8T 1
* ®(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))

VT1=-DO+D1+ST1*(-(DO*h0)-D1*CST12*(-(CT2*(-
1.0D0+D02*(1.0D0O+k0O*C
- T1+h0*ST1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22*{1.0DO+k2* CT2+h2 ST2)/D12)))
+CT1*(-(DO*k0)-D1*CST12*((-
1.0D0+D02*(1.0DO+kO*CT1+h0*ST1)/D1
v 2)*ST2-ST1*(-1.0DO0+D22*(1.0DO+k2*CT2+h2*S8T2)/D12)))

NT2=-<DA+D2+ST2*(D2%h2+D1*C8T12%(~(CT2%(-
1.0D0+D02*(1.0DO+kO*CT1+
" hO*ST1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12))+CT
2*(D2*k2+D1*CST12*((-
1.0D0+D02*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2
* _ST1*(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))
3
A1F=-(CT1*(-
(D1*CST12*(2.0D0O*D0O2*CT2*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D13-
* 2,0DO"D22*CT1*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D13))-CST12%(-
(CT2*%(-1.0
. DO+D02*(1.0D0+kO0*CT1+h0*ST1)/D12))+CT1%(-
1.0D0+D22%(1.0D0+k2
*CT2+h2%ST2)/D12))))+ST1*(-(D1*CST12*(-
2.0D0*D02*%(1.0D0+k0*C
T1+h0*ST1)*ST2/D13+2.0D0*D22*ST1*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)
/D13))
* -C8T12%((=
1.0D0+D02*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-ST1*(-1.0

* DO+D22*(1.0DO0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))
c
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A2F=1.0DO+ST1*(-
(D1*CST12%(2.0DO*DO2*CT2*(1.0DO+kO*CT1+h0O*ST1)/
" D13-2.0D0*D22*CT1*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D13))-
CST 1 2% =(CT2"
® (-1.0DO0O+D0O2*(1.0DO+kO*CT1+h0*ST1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22*(1.

" 0DO+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))+CT1*(-(D1*CST12*(-
2.0D0*D02*(1.0D
0+kO*CT1+h0*ST1)*ST2/D13+2.0D0*D22*ST1*(1.0D0+k2*CT2+
h2*ST2

» )/D13))-CST12*((-
1.0D0+D02%(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-S
*  T1%*(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))
C
A3F=-
(CT2*(D1*CST12*(2.0D0O*D02*CT2*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D1
3-2.
* ODO*D22*CT1*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D13)+CST12*(-
(CT2*(-1.0DO
* +D02*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12))+CT1*(-
1.0D0+D22*(1.0DO+k2*
* CT2+h2*ST2)/D12))))+ST2*(D1*CST12*(-
2.0D0*D02*(1.0D0+k0O*CT1
+h0*ST1)*ST2/D13+2.0D0*D22*ST1%(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D
1)+
» ST12*((-1.0D0+D02*(1.0DO+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-
ST1*(-1.0D
*  0+4D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))
C
AAF=-
1.0D0+ST2*(D1*CST12*(2.0D0O*DO2*CT2*(1.0D0O+k0*CT1+h0*S
T1)/D
* 13-
2.0D0*D22*CT1*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D13)+CST12*(-
(CT2*(-

* 1.0D0+DO02*(1.0DO+k0*CT1+h0*ST1)/D12))+CT1*(-

1.0D0+D22*(1.0D
» D+KkZ2*CTZ+h2*ST2)/D12)))+CT2*(D1*CST12*(-
2.0D0*D02*(1.0D0+k0

*

*CT1+h0*ST1)*ST2/D13+2.0D0*D22*ST1*(1.0D0+k2*CT2+h2*S
T2)/D1
* 3)+CST12*((-
1.0D0+DO02*(1.0D0+k0O*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-ST1*(-
*  1.0D0+D22*(1.0DO0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))

&

DV1=DSQRT(VR1*VR1+VT1*VT1)

DV2=DSQRT(VR2*VR2+VT2*VT2)

FU1=VR1*A1F+VT1*A2F

FU2=VR2*A3F+VT2*A4F

EQ=FU1/DV1+FU2/DV2

DV=DV1+DV2

FUNC=EQ
RETURN
END
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C
FUNCTION RTBIS(FUNC,X1,X2,XACC)
IMPLICIT REAL*8(A-H,0-2Z)
COMMON /INIT/ X1, T1,T2,DV
EXTERNAL FUNC
DIMENSION XI(6)
PARAMETER (JMAX=80)

1 FMID=FUNC(X2)
F=FUNC(X1)
IF(F*FMID.GE.O.) THEN
X2=X2+5.0DO0
GOTO 1
ENDIF
IF(F.LT.0.)THEN

RTBIS=X1
DX=X2-X1
ELSE
RTBIS=X2
DX=X1-X2
ENDIF
DO 11 J=1,JMAX
DX=DX*.5
XMID=RTBIS+DX
FMID=FUNC(XMID)
IF(FMID.LE.O.)RTBIS=XMID
IF(ABS(DX).LT.XACC .OR. FMID.EQ.0.) RETURN

11 CONTINUE
PAUSE 'too many bisections'
END
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Apéndice B

Tela 1:

Sub Command3D1 Click ()
Load form1
End Sub

Sub Command3D2 Click ()
Load form6
End Sub

Sub Command3D3_Click ()
Load form?2
End Sub

Sub Command3D4 Click ()
Load form3
End Sub

Sub Command3D5 Click ()
Load form4
End Sub

pag.l
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Tela 2:

Sub cmdExecute Click ()

Dim a2 As Double, a1 As Double

Dim at As Double, et As Double

Dim R2 As Double, R1 As Double

Dim DeltaVp As Double, Mi As Double
Dim DeltaVa As Double, t As Double
Dim DeltaVT As Double

Dim Pi As Double

Mi = Val(txtMi.Text)
Pi = Val(txtPi.Text)
al = Val(txtal.Text)
a2 = Val(txta2.Text)
R1 = a1l

R2 = a2

at = (R1 + R2)/ 2#
et = (-R1 /at) + 1#

DeltaVa = Sgr(Mi / R2) * (1 - (Sqgr(1 - et)))
DeltaVp = Sqr(Mi / R1) * (Sqr(1 + et) - 1)
DeltaVT = Abs(DeltaVp) + Abs(DeltaVa)

t=(Pi1™* at > 1.8) ! Sgr{2 * Mi)

'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdvp = DeltaVp
txtdva = DeltaVa
txtdvT = DeltaVT
txtt = t
End Sub

pag.2



[~ ;’ Apéndice B - INPE / CNPqg pég.3

Sub Command1_Click ()
Unload form1
End Sub

Sub Form Load ()
form1.Showw

End Sub

Tela 3:

Sub cmdExecute Click ()

Dim a2 As Double, Rp2 As Double

Dim at As Double, et As Double

Dim R1 As Double, Mi As Double

Dim DeltaVp As Double, Ra2 As Double
Dim DeltaVa As Double, t As Double
Dim DeltaVT As Double

Dim Pi As Double

Mi = 1

Pi=3.156

a2 = Val(txta2.Text)
e2 = Val(txte2.Text)
R1 = Val(txtr1.Text)
at = (R1 + Ra2)/ 2#
et = (R1/at) -1
Rp2 = a2 * (1 - e2)
Ra2 = a2 * (1 + e2)

DeltaVa = Sqr(Mi / Rp2) * (Sgr(1 + e2) - Sqr(1 - et))
DeltaVp = Sqgr(Mi / R1) * (Sqgr(1 + et) - 1)
DeltaVT = Abs(DeltaVp) + Abs(DeltaVa)

Il
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t=(Pi *at ~ 1.5)/ Sqr(2 * Mi)

'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdvp = DeltaVp
txtdva = DeltaVa
txtdvT = DeltaVT
txtt =1t
End Sub

Sub Command1_Click ()
Unload form6
End Sub

Sub Form Load ()
form6.Show
End Sub

Tela 4:

Sub cmdExecute Click ()

Dim e1 As Double, e2 As Double

Dim a1 As Double, a2 As Double

Dim at As Double, et As Double

Dim Ra2 As Double, Rp1 As Double
Dim DeltaVp As Double, Mi As Double
Dim DeltaVa As Double, t As Double
Dim DeltaVT As Double

Dim Pi As Double

Mi = Val(txtmi.Text)
Pi = Val(txtPi.Text)
el = Val(txte1.Text)
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al = Val(txtal1.Text)
a2 = Val(txta2.Text)
e2 = Val(txte2.Text)

Rp1 =al *(1-el)
Ra2 = a2 * (1 + e2)

at = (Rp1 + Ra2)/ 2#
et = (-Rp1/at) + 1#

DeltaVa = Sqr(Mi / Ra2) * ((Sqr(1 - e2)) - (Sqr(1 - et)))
DeltaVp = Sqr(Mi / Rp1) * (Sgr(1 + et) - (Sar(1 + e1)))
DeltaVT = Abs(DeltaVp) + Abs(DeltaVa)

t = Pi* ((Rp1 + Ra2) ~ 1.5)/Sqr(2 * (2 * Mi))

'MsgBox "Resultado: DeltaVp ="' & DeltaVp
txtdvp = DeltaVp
txtdva = DeltaVa
txtdvT = DeltaVT
txtt = t
End Sub

Sub Command1_Click ()
Unload form?2
End Sub

Sub Form_Load ()
form2.Show
End Sub
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Tela 5:

Sub c¢cmdExecute Click ()

Dim om1 As Double, om2 As Double

Dim a As Double, e As Double, B As Double
Dim DeltaVc As Double, Mi As Double

Dim t As Double, Ra As Double

Dim DeltaVT As Double

Mi = Val(txtMi.Text)

a = Val(txta.Text)

e = Val(txte.Text)

om1 = Val(txtom1.Text)

om?2 = Val(txtom2.Text)

Ra=a*(1+e)

B =o0om2-omi

DeltaVc = Sqr(Mi / Ra) * (1 - (Sqgr(1 - e)))
DeltaVT = 2 * DeltaVc

t=B* (Ra ~ 1.5)/ Sar(Mi)

'MsgBox "Resultado: DeltaVc = " & DeltaVc
txtdVc = DeltaVc
txtdvT = DeltaVT

txtt = t
End Sub
Sub Command1_Click ()

Unload form3
End Sub

pag.b
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Sub Form_Load ()
form3.Show
End Sub

Tela 6:

Sub cmdExecute_Click ()

Dim e1 As Double, e2 As Double

Dim a1 As Double, a2 As Double

Dim at As Double, et As Double

Dim om1 As Double, om2 As Double

Dim Ra1 As Double, Rp2 As Double

Dim DeltaVp As Double, DeltaVc As Double, mi As Double
Dim DeltaVa As Double, t As Double, B As Double

Dim DeltaVT As Double, Pi As Double

Pi = Val(txtPi.Text)

mi = Val(txtMli.Text)
el = Val(txte1.Text)
a1l = Val(txtal.Text)
a2 = Val(txta2.Text)
e2 = Val(txte2.Text)

om1 = Val(txtom1.Text)

om?2 = Val(txtom2.Text)

Ral1 =a1*(1 +el)
Rp2 = a2 * (1 - e2)
at = (Rp2 + Ra1)/2#
et = (-Rp2/at) + 1#

B=om2-oml

DeltaVa = Sqr(mi/ Rp2) * ((Sar(1 + e2)) - (Sar(1 - et)))

pag.7
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DeltaVp = Sqgr(mi/ Ra1l) * (Sar(1 + et) - 1)
DeltaVc = Sgr(mi/ Ra1) * (1 - Sqr(1 - el))
DeltaVT = Abs(DeltaVp) + Abs(DeltaVa) + Abs(DeltaVc)

t = 1/Sqr(mi) * (B * (Ra1 ~ 1.5) + (Pi * ((Ra1 + Rp2) © 1.8)/2
* Sar(2))

'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdvp = DeltaVp

txtdva = DeltaVa

txtdvT = DeltaVT

txtdvc = DeltaVc

txtt =1
End Sub

Sub Command1 Click ()
Unload form4
End Sub

Sub Form Load ()
form4.Showv
End Sub
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Apéndice C

Neste capitulo esta descrita as subrotinas do programa para a
verificagcao dos limites para sucessivos swing-bys.

physics.m
% Solar system constants
global R planet mu

G = 6.672e-11;
M = 1.989e30;
mu = G*M;

mupl = [22.03 324.9 403.5 43.83 126700 37930 5803 6871 40]*1.e12;
radio = [2439 6052 6378 3397 71400 60000 25400 24300 2500]*1.e3;
R = [567.9 108.2 149.6 227.9 778.3 1427 2870 4497 5900]1"1.e9;

planet= (mupl./radio) .* (R/ mu);

Names = str2mat('Mercurio','Venus', Terra','Marte','J upiter','Saturno’,...
'‘Urano','Netuno','Plutao’);

Boundary.m
% Delimita regioes do swuing-by
L = Linf + [1:200] * (Lsup-Linf)/200;

for ipl=1:dim
E = L.~2/(2* Rpllip!) ~ 2) - mu / Rpl(ipl):
indbd = find(E>Einf & E<Esup);
piot(L(indbd),E{indbd),kolor(ipl))
end

Elim = -(mu./L)."2/2;

indlm = find(Elim=>Einf);

eixol = zeros(size(l));
pIot(L(indIm).Eiim(indlm),'k.',L,eixoL,'k'}
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show_map.m

% Plotagem do Mapa Inicial

clg.hold on

Einf = -5e8;
Esup = 7e8;
Linf = O;

Lsup = 3e16;

Npl = input(Entre com o indice dos planetas: ),
Rpl = R(Npl);

dim = max(size(Npl));

Lpl = sqrtimu*Rpl);

Epl = -mu ./ (2*Rpl);
kolor = str2mat('b','g".'r,'c); % no maximo 3 planetas
boundary 9% Delimita as regioes de swuing-by

for ipl=1:dim
plot(Lpl(ipl},Epl(ipl),[kolor(ipl},'*'])
end
xlabel('Momento Angular),ylabel('Energia Orbital’)

disp(Click perto dos planetas)

for ipl = 1:max(size(Npl))
gtext(Names(Npl(ipl),:))
end

legenda = input('Entre com 1 para demarcar regioes; 0 caso contrario: ');
if legenda

disp('Click para orbitas hiperbolicas, parabolicas, elipticas e circulares’)

gtext(Orbitas Hiperbdlicas')

gtext('Orbitas Parabdlicas')

gtext('Orbitas Elipticas)

gtext('Orbitas Circulares')

end

options.m
9% Mostra as opcoes de swuing-by com um determinado planeta

fori=1:2
[next_E{i),next_L(i},ch{i)] = next_orb{EO,L0,2*i-3,npl(t)):
if ch(i)==
plot(next_L(i).next_E(i},'k+')
else
plot{next_L(i),next_E(i},'kx')
end
end
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Linf = min(Linf,min(next_L));
Lsup = max(Lsup,max(next_L));
Einf = min(Einf,min(next_E));
Esup = max(Esup,max(next_E));
boundary

disp(Click sob o caminho escolhido')
[x.y]l = ginput(1);
[delta,ind] = min(abs(next_L-x));

fori=1:2
if ch(i)==1
plot(next_L(i),next_E(i),'w+")
else
piot(next_L{i),next_E{i),'wx‘}
end
end

next orb.m

function [E,H,ch] = next_orb(E,H.k,N)
% swing-by over a planet of the Solar system
% E .... total energy

% H .... angular momentum
% ch ... signal of radial velocity ratio (after/before swing_by)
% k ... signal of radial velocity times phase angle at orbits crossing

% N .... number of the planet
global R planet mu
e =E * R(N)/ mu;

H / sart(mu*R(N));
planet(N);

h
Pl
[e.h,ch] = swing_by(e,h,Pl,k);

E=mu* e/R(N);
H=h * sqgrt(mu * R(N));

Swing_by.m

function [e,h,ch] = swing_by(e.h,Pl k)

% swing-by over a planet of the Solar system

% e .... total energy

% h .... angular momentum

% PI ... planet potential energy at surface

% ch ... signal of radial velocity ratio (after/before swing_by)

% k .... signal of radial velocity times phase angle at orbits crossing

pag.3
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cost = Pl ./ (Pl+2%e+3-2%h);

sint = sqrt{1 - cost. *2);

vr = sqrt(2%e+2-h."2);

delta = -2*cost.*((h-1).*cost + k*vr.*sint);

ch = sign(vr.*(1-2*cost. ~2) + k*(h-1).*(2*sint.*cost));
e = e + delta;

h = h + delta;

return

explorer.m

% programa principal para exploragao dos Swing-bys.

physics % Carrega constantes fisicas
show map % Plota mapa inicial
disp('Click para posicionar sua espaconave') % Orbita de partida

[LO,EOQ] = ginput(1);

t =0;
cht =1;
next = 1;
while next % Loop de manobras
if cht==
plot(LO,EQ,'m+")
else
plot(LO,EO,' mx')
end
disp('Click na zona de orbitas hiperbolicas para encerrar; ou')
disp('Click sob o planeta onde deseja o proximo swing_by')
[x.y] = ginput(1);
[delta,ind] = min(abs(Lpl-x));

if y=0
next = O;
else
t=t+1;
npl(t) = Npl(ind);
options % Escolhe proximo swing_by
plot([LO,next_L(ind)],[EOQ,next_E(ind)],'m’)
EOQO = next_E(ind);
LO = next L(ind);
cht = ch(ind);
end
end

disp('Assimptotic velocity (Km/s): ')
disp(sqrt(2*E0)/1000)
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mapper.m

% mapping swnig by energy and angular momentum changes
clg

physics;

ne =12;

ipl = input('planet index: (1 for Mercury, ...");

Pl = planet(ipl);

' =1; % para normalizar em Jupiter: R(ipl) / R(5):;

% dej = (input('maximum total energy (Jupiter normalized): ') + 1/f) / nc;
ded = (3 + 1/) / nc;

ed =-1/f+ [1:nc] * ded;

dhd = 2*sqgrt(2*f*(eJ*f+1)) / 101;

hd = ([1:100]-50.5)' * dhJ;

h = hJd/ sqrt(f);

e =ones(100,1)*ed * f;
[eafter,hafter,ch1] = swing_by(e,h,Pl,1);
X1 = hafter * sqrt(f);

Y1 = eafter/f;

[eafter,hafter,ch] = swing by(e.h,Pl,-1);
X hafter * sqrt(f);

Y = eafter/f;

I

plot(hJ,ones(100,1)*eJ,'--,1,-.5,'k*")

xlabel(Normalized angular momentum’)

ylabel('Normalized total energy')

disp('Click proximo ao planeta (*)')

gtext(Names(ipl,:))

hold on

plot(X1.*(ch1== 1),Y1.*(ch1== 1), X.*(ch== 1), Y.*(ch== 1),".,...
X1:5ch1===1),Y1.%(ch1==-1),%X.*{ch==-1),Y.*(ch==-1), ;.
0,0,'wwx',0,0,'w.")
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Apéndice D

Tela 1

Sub Command3D1 Click ()
Load form7
End Sub

Sub Command3D2 Click ()
Load form1
End Sub

Sub Command3D3 Click ()
Load form8
End Sub

Tela 2

Sub cmdExecute Click ()
Dim rc2 As Double, rc1 As Double
Dim at As Double, vc2 As Double
Dim alfa As Double, Vpt As Double
Dim deltaVc1 As Double, mi As Double
Dim deltavalfa As Double, teta As Double, ra As Double
Dim DeltaVT As Double
Dim pi As Double
mi = Val(txtMi.Text)
pi = 3.14
alfa = Val(txtal. Text)
rc1 = Val(txtRc1.Text)
rc2 = Val(txtRc2.Text)
ve2 = Sqr(mi / rc2)
deltavalfa = 2 * vc2 * Sin(alfa / 2)
at =(rc2 + rcl1)/ 2#
Vpt = Sgr((2 * mi/ rc2 - mi/ at))
deltaVc1 = Vpt - vc2
Vat=2 *mi/rc1-mi/ at
deltavc2 = vc1 - Vat
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DeltaVV = Abs(deltavalfa) + Abs(deltaVVc1) + Abs(deltavc?2)
ti=pi/Sagr(mi) *(at/2) ~ 3/2

teta=pi *(1-(1/2*(rc2/rc1 + 1)) ~ 3/2)

ta = (pi-teta) *rc1 ~ 3/2/Sqgr(mi)

'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdv = DeltaV

txtti = ti

txtte = teta

txtta = ta
End Sub
Tela 3

Sub cmdExecute Click ()
Dim rc2 As Double, rc1 As Double
Dim at As Double, vc2 As Double
Dim alfa As Double, Vpt As Double
Dim deltaVc1 As Double, mi As Double
Dim deltavalfa As Double, teta As Double, ra As Double
Dim DeltaVT As Double
Dim pi As Double
mi = Val(txtMi.Text)
pi = 3.14
alfa = Val(txtal. Text)
rc1 = Val(txtRc1.Text)
rc2 = Val(txtRc2.Text)
ra = Val(txtra.Text)
al=rc2+ra/2
a2=rcl+raj2
val = Sagr((2 * mi/ra) + mi/al)
deltavalfa = 2 * val * Sin(alfa / 2)
vpl =Sqr(2 * mi/rc2 - mi/ a1l)
vel = Sqr{mi / recl)
vc2 = Sqgr(mi / rc2)
deltaV1 = vp1 - vc2
vct = Sqgr(mi / ra)
va2 = Sqr(2 * mi/rc2 - mi/ a2)
deltav2 = vct - val
vp2 = Sqr(2 * mi/ra - mi/ a2)
deltav3 = vp2 - vct
deltav4 = vct - va2
DeltaV = Abs(deltavalfa) + Abs(deltaV1) + Abs(deltav2) +
Abs(deltav3d) + Abs(deltav4)
teta=pi*(1-(1/2*(1+ral/rcl) ~ 3/2))

I
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'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdv = DeltaV
Ixtte = teta

End Sub

Tela 4

Sub cmdExecute Click ()
Dim rc2 As Double, rc1 As Double
Dim at As Double, vc2 As Double
Dim alfa As Double, Vpt As Double
Dim deltaVc1 As Double, mi As Double
Dim deltavalfa As Double, teta As Double, ra As Double
Dim DeltaVT As Double
Dim pi As Double
mi = Val(txtMi. Text)
pi = 3.14
alfa = Val(txtal. Text)
rc1 = Val(txtRc1.Text)
rc2 = Val(txtRc2.Text)
ra = Val(txtra.Text)
al=rc2+ra/2
a2=rcl1 +ra/2
val =5qr(2 * mi+ mi/al)
deltavalfa = 2 * vc2 * Sin(alfa / 2)
vc1 = Sqr(mi / rc1)
vc2 = Sqgr(mi / rc2)
vpl =Sqgr(2 * mi/rc2 - mi/al)
deltaV1 = vp1 - vc2
va2 = Sqr(2 * mi/ ra - mi/ a2)
deltav2 = va2 - val
vp2 = Sqr(2'* mi/frel =mi./:a2)
deltav3 = vc1 - vc2
DeltaV = Abs(deltavalfa) + Abs(deltaV1) + Abs(deltav2) +
Abs(deltav3)
ti=pi/ Sgr(mi) * ((@a1 ~ 3/2) + (a2 ~ 3/ 2))
teta=pi*(1/rc1 ~3/2-(@a2 ~3/2)+ (@1 ~ 3/2))-2))
ta=(2*pi-teta) *rc1 ™~ 3/2/Sqr(mi)

'MsgBox "Resultado: DeltaVp = " & DeltaVp
txtdv = DeltaV

tetti =1
txtte = teta
txtta = ta

End Sub
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FIG. 2.4 - Transférencia entre orbitas elipticas, coplanares nao

coaxiais com a mesma dimensao

A fig.2.4 ilustra uma transferéncia orbital entre duas 6rbitas
elipticas, coplanares, ndo-coaxiais e de mesma dimensao.

A teécnica utilizada para esta transferéncia, & aplicar no
apogeu da orbita inicial (1) um impulso AV, colocando o satélite
em uma Orbita circular de raio R, Assim que o satélite atingir a
linha axial da orbita (2) (tangenciando a orbita final) sera aplicado
um segundo incremento AV,., em sentido contrario a velocidade, o
que faz com que o satélite entre na 6rbita (2).

A magnitude desses impulsos pode ser obtida da equacao:

Av, = | 2h-(1- )’}
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i) Orbitas de dimensoées diferentes

FIG. 2.5 - Transférencia entre orbitas elipticas, coplanares e

coaxias com dimensodes diferentes

A fig.2.5 ilustra uma transferéncia orbital entre duas orbitas
elipticas, coplanares, nao coaxiais e de dimensoes diferentes.

Existem wvarios modos de efetuar uma transferéncia desse
tipo. Nesse capitulo sera mostrada a opcgao tri-impulsiva
(Zanardi, 1988).

Em wum proximo capitulo sera estudado a versdo bi-
impulsiva.

A transferéncia, neste caso, é efetuada com 3 impulsos, em
2 etapas diferentes:

1°) Colocamos o satélite numa orbita coaxial com a orbita
final desejada, através de uma orbita circular de raio R, ;

29) Usamos uma elipse de transferéncia para alcancar a
elipse desejada (2). Isto pode ser feito isto de vérias maneiras,
dependendo dos parametros nominais de cada orbita. No
exemplo mostrado na figura aplica-se um impulso AV, para

atingir esse objetivo.
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3°) Quando a orbita final é atingida aplica-se um impulso AV,

para completar a transferéncia.

Os incrementos de velocidade s&o dados por:

AV, = \/R‘—‘ {1— (1- e)"‘*} :

3

AV, = \/%‘ {(uet)” 1}

al

m 12
AV, = —{(1—e2)‘2 “(1-e) }
17,
O incremento total agora é dado por: AV = |AV,| + |AV, | +|AV|

1

(u)a 2

E(RQH +_RP2)3 2 ]h
242

O tempo total gastoe . t=

BRI

Fazer uma transferéncia nao-coplanar, significa transladar
6rbitas que nao estao no mesmo plano. O consumo de

combustivel € muito grande nesse tipo de manobra.

Caso mais simples: - alteracdo somente da inclinacdao da
Orbita. Isto é, se a oOrbita inicial e final sao inclinadas uma com a
relacdo a outra de um angulo Aa. A fig.2.6 ilustra esse caso

particular.
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FIG. 2.6 - Transférencia entre orbitas nao coplanares, circulares
de mesma dimensao para alteracao somente da inclinacao da

orbita

De acordo com a fig.2.6 acima, para efetuarmos esta
transferéncia é necessario a rotacao do vetor velocidade de um
angulo Ao, sem mudar sua magnitude. Uma velocidade
incremental AV,, deve ser imposta sobre o veiculo, com o
empuxo (impulsivo) orientado de um éangulo { com relacao a

orbita inicial. (ver FIG 2.7).

FIG.2.7 - Transférencia entre orbitas nao coplanares, circulares

de mesma dimensao
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A fig. 2.7 ilustra uma transferéncia do tipo coplanar, circular
e de mesma dimenséo.
As magitudes envolvidas podem ser obtidas das seguintes

equacoes:

AV, = 2Vsen %1 e =

Existe uma relacao entre a altitude e a energia necessaria
para se executar a transferéncia. Na orbita circular: a velocidade
diminue com a altitude e portanto o impulso necessario € tanto
menor quanto maior a altitude.

Desta maneira: - primeiro colocaremos o satélite em uma
elipse de transferéncia antes de dar o impulso para a alteracao do
plano. E dado um incremento de velocidade AV, na o6rbita
circular (1) para o satélite entrar na Orbita de transferéncia.
Quando o satélite chegar ao apogeu desta elipse, o incremento
AVa para mudanca de plano € realizado, girando o vetor
velocidade com seu modulo permanecendo constante, de tal
modo que o satélite alcance o perigeu da elipse de transferéncia
com velocidade original V.. A partir dai, sera aplicado um
incremento de velocidade AV, no sentido contrario ao do inicio

da transferéncia, para recolocar o satélite na orbita circular (2).

Os incrementos de velocidade sao dados por:

| __

‘ =0

\V \{ R =% e AV, =2 \/ u 2R, RR° sen L
= [ Ra| 1.7 2
.\ Rc J J R,

O incremento total de velocidade é dado por:

AV = |24V, | +|AV, .
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A partir dai, calcula-se o raio do apogeu para

determinarmos se a transferéncia € otima (quando o impulso

o dAV
gasto for minimo: —— = 0).
dR,
Do incremento total podemos tirar a relacao:
Aa
R sen 5
R—"‘: — g’ onde existe um intervalo nao conveniente para
c 1-2sen 2

usar esta técnica de transferéncia, quando a mudanca de

inclinacdo da orbita for menor que 39° e maior que 60° , porque

|4

R R
Eﬂ = 1, quando Aa = 39° e R“ = =, qQquando Aa= 60°. Fora deste
c c

intervalo, a manobra de transferéncia é feita simplesmente
mudando a inclinacdo do plano do movimento, no ponto de

interseccao de duas orbitas.

A técnica utilizada € similiar a anterior, utilizando duas
elipses de transferéncia; com excessao que no apogeu da elipse
de transferéncia € necessario um incremento adicional de
velocidade para que o satélite tenha a altitude do perigeu

coincidente com a altitude da 6rbita circular final. Ver FIG. 2.8
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s

(2)

linha dos
nodos

FIG.2.8 - Transférencia entre orbitas, circulares nao coplanares

de raios diferentes

Para iniciar a manobra de transferéncia, € dado um

'( IR T1(, R
incremento na velocidade AV, LAV‘” Fch[Ra,) {2“1{,} 4
e/ e

para coloca-lo na primeira elipse. No apogeu desta elipse €
necessario aplicar dois novos impulsos: AVa: para girar o vetor
velocidade de um &ngulo Aa, sem mudar a magnitude

2 \ 12 R 1/2
AV, = 2V, ij [i[inw

\Rm IL Rc, ) B

AV, : para aumentar o modulo da velocidade, quando a
inclinacao da orbita for requerida, de tal modo que aumente o
eixo maior da elipse e isto faz com que a altitude do perigeu da

segunda elipse alinhe-se com altitude da orbita final.

AV, = E[E] N ’\; [”Ra’“ﬁ 12

: \{Rc: R, R,/ |

Cy
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Com o satélite na segunda elipse de transferéncia e no
plano da orbita circular (2), quando ele atingir o perigeu desta
segunda elipse, outro incremento  de velocidade AV,
{ 1.'2]\

( 12 /
AV,, = \4{2.‘,41—(ﬁw 1|| 1+R—at .| é dado para que o veiculo entre
l \RC;J 2'\ R ]

©2

na orbita circular (2).

O incremento total é dado por: AV = ‘2AV°‘| +[AV, |+ |AV,| +§2AV92\.

A partir de AV, podemos obter :ﬂ Se for igualada a zero

a,

: R .
podemos tirar a relacao -ﬁ“i para a qual temos o minimo valor de

AV, ou seja, o minimo gasto de combustivel.
Este método € vantajoso para ilustrar o intervalo de valores
de inclinacao orbital (Aa). Vejamos graficamente, no GRAF.2. 1 a

relacao acima.

12
Rus
R
4 3 2 1
10
GRAF. 2.1 -
8 Variacoes de
R. Mudanca de
6 Inclinacao Orbital
para Transferéncia
i Otima entre 6rbitas
4 circulares de
/ / diferentes raios (Ball
2 \'// & Osborne)
0
20 30 40 50 460

;fy_g |giaus)
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Do grafico acima, podemos notar que:

R e e ; ;
a) Se E-? cresce, o limite inferior de Aa para este método

€4
diminui;

b) Se R—“aumema, o intervalo de Aa diminui;

Cy

R
c) Se R°3 =1, recaimos ao item 7, com Aa na faixa de 39° a

<

60\.:

R L .
d) Se Iia tender para =, a trajetdéria requerida € uma

Cy

parabola, portanto impraticavel.

Quando z 0, a transferéncia deve ser feita atraves da

mudanca entre 2 oOrbitas circulares de diferentes dimensoes
(ITEM 3) e uma mudanca no plano entre 2 érbitas circulares de

mesma dimensao (ITEM 7).

Temos 3 casos a considerar

1) A linha axial (eixo principal da elipse) das duas elipses sao
coincidentes com a interseccao dos planos. (Caso mais simples).

Para efetuarmos esta transferéncia aplicaremos um
Ao

incremento AV, = 2V, sen >

para alterar o plano orbital, no apogeu

da orbita inicial;
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2) Apenas a linha axial de uma das elipses coincide com a
interseccao dos planos.
Para efetuarmos esta transferéncia, além da alteracao do

plano, a partir do apogeu da orbita inicial (1) com AV, =2V, Sen-—;' ;

também devemos alterar a linha axial através de um incremento
de velocidade AV. = V. - V, utilizando uma circunferéncia de
transferéncia de Raio R,.

Para o satélite permanecer na orbita (2), quando ele atingir
a linha axial dessa Orbita € necessario aplicar um segundo
incremento AV., contrario ao primeiro.

O incremento total de velocidade €& dado por:

AV = |AV, |+ [2AV,;

3) A linha axial das duas elipses nao coincide com a inteseccao
dos planos.

Para efetuarmos esta transferéncia, é necessario colocar o
satélite na linha de interseccédo dos planos com um incremento

de velocidade AV, = V. - V, no apogeu da 12 elipse. Quando o
satelite atingir esta linha um impulso AV, =2V, s,en%)t € dado para

a alteracao dos planos. A partir dai, o satélite continua na orbita
circular de transferéncia e ao atingir a linha axial da segunda
orbita devemos aplicar um incremento AV, , oposto ao anterior

para entrar na orbita (2).

O incremento total de velocidade sera: AV = AV, |+[2AV,|.

Por este ser um caso mais geral, teremos de efetuar varias

etapas de transferéncias:
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1) Colocar a linha axial da 6rbita (1) no plano de interseccao dos
planos. Para isto, no apogeu da orbita (1) damos um incremento
AV., colocando o satélite em uma orbita circular de raio R, .
Onde: R, = Ray € AV =V -V,
Quando esta interseccéao for atingida o incremento deve ser

retirado.

2) Mudanca de planos:

Ao atingir a interseccao dos planos pode ser dado outro
’ Ao ;
incremento AV, =2V, sen7 para alterar o plano. Onde Au e a

inclinacao entre os planos.

3) Alteracao na dimensao da orbita:

Com a alteracao do plano realizada, o satélite continuara em
uma elipse de dimensoes iguais a (1), mas no plano da orbita (2).
Quando alcancar o perigeu desta elipse, daremos um incremento
para alterar as dimensodes, através de uma elipse de
transferéncia.

Onde: R, = Ry, e Rat = Raz

Os incrementos serao: AV, =V - V1.

4) Alteracao no eixo principal:

No apogeu da elipse de transferéncia também podemos dar
o incremento para corrigir o eixo principal para a orbita (2).

Onde: AV, =V - Vo: € R = Raa.
R,

1/2
LL

O tempo gasto para esta etapa sera: t -

5) Colocacao na orbita (2)
Quando o eixo principal for atingido devemos dar o

incremento para o satélite entrar na orbita (2): AV, =V, - Vg,
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O incremento total de velocidade sera:

AV =[2AV, |+ |24V, | +[AV, | +

AV, | +|Av,|.

32

n (R, +R,,

32 32
. B1Ra. 2 BZRa'.
O tempo total sera: t = ot = .- .

Lt ol H

Observacao: Esta transferéncia nao é de minima energia.

Escolha a op¢ao para transferéncia:

7 NE e

Orbitas concéntricas, coplanares e circulares

/7 1 ] L

Orbitas circular e eliptica coplanales e concéntricas

Orbitas elipticas, coplanares e coaxiais

o

Orbitas elipticas. coplanares ndo coaxiais de mesma dimensao

i

(rbitas elipticas. coplanares n3o coaxiais de dimensdes diferentes

T —




(-

Resultados

dVp: | 154700538379252

dVT: | 284457050376173

d¥a: | 129756511996922

b 4,09197003288147

Sair

il

Entrada de Dados

Execute

rl: |1
a2: |3
e2: [0.1
Resultados

dVp: |.414213562373095

dVT: |1,05249830087732

dva: | £38284738504225

t | 7875

Sair
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Ilada de =i
al: I1 | Execute
el: (0.1 |
a2: i3 1
e2: [0.2 |
o (315 |
w1 ]
Resultados
dVp: |.2277917365482 |
dva: [.138071187457698 ]
dyT: |.365862924005898 |
t:  [15.034857934979 | & mir




a1

a: |1

e: |01
oml: |0

om2: |1.046667

Resultados

dvc: | 4.89285555123015E-02

dVT: |9,78571110246029E-02

k I 1.20752897175648

Execute

San
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**¥* INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = =1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .100000 HO = .000000 DO = 1.0050382
FINAL ORBIT: K2 = .200000 H2 = .000000 D2 = 721688
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .100000 OMEO =.000000
FINAL ORBIT: A2 = 2.0000 EC2 = .200000 OME2 = .000000
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

**¥* OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 =.0000 T2 = 179.9660 D1 =.874007
DEFENDENT VARIABLES: K1 =.45454544502567850 H1 =-.00011637238218502
KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.6B0000 E = 484545459922 W = -.014669
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = .9200000000000 R2 = 2.399999894629
LAWDEN ELEMENTS: A = .763888893888 B = .347222228602 U1 = 1.111111111111

U2 = 4166666849860
LAWDEN ELEMENTS: FI1 = .035161 Fl2 = .027444
IMPULSE 1: VR1 = .000101710320 VT1 = .165741851382 DV1 = .165741882590
IMPULSE 2: VR2 = -.000048194801 VT2 = .100818980545 Dvz = .100818992087
TOTAL IMPULSE : DV = .266360874677

¥ INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = -,029816 H2 = .173311 Dz = .456435
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMED = .000000
FINAL ORBIT: A2 =5.0000 EC2 = .200000 OME2= 2.093333
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

“** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 49.9906 T2 = 205.9611 D1 =.837985

DEFPENDENT VARIABLES: K1 = .59045937349552640 H1 = .38451293820524590

KEPLERIAN ELEMENTS: A = 2.828307 E = .704626038851 W = 33.073047

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 850824383988 R2 = 3.734312462866

LAWDEN ELEMENTS: A = .702218375776 B = .494801352531 U1 = 1.175607023293
Uz = 211222912203

LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 3527617 FI2 = 3.872735

IMPULSE 1: VR1 = .015475909463 VT1 = .251043000239 DV1

IMPULSE 2: VR2 = .017962929632 VT2 = ,210706632335 Dv2

TOTAL IMPULSE : DV = .462990489455

251519565328
211470924127
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*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = 250230 H2 = .432880 D2 = 1.154701

INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEO =.000000

FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = 500000 OME2 = 1.046667
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 89.9830 T2 = 255.9517 D1 =.242799

DEPENDENT VARIABLES: K1 = .223422935631185060 H1 = .17120241655371680

KEPLERIAN ELEMENTS: A =1.222145 E = .281901133095 W = 37574814

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = .259243108628 R2 = 1.444179082008

LAWDEN ELEMENTS: A = .888870561803 B = .250573618547 U1 = 1.0417284014158
U2 = .692434901224

LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 3.391972 FI2 = 177.435704

IMPULSE 1: VR1 = .0086470820212 VT1 .084250002359 DV1 = .084498132647

IMPULSE 2: VR2 = .006036140785 VT2 -.134779477781 DV2 = .134914575293

TOTAL IMPULSE : DV = .219412707240

L

»** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 Do = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = -.249540 H2 = .433278 D2 = 1.154701
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEOC = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = ,500000 OME2 = 2.093333
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 141.9732 T2 = 309.9415 D1 = .887971
DEFENDENT VARIABLES: K1 = ,00316924212202345 H1 = .18741259285754780
KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.314422 E = .187439387689 W = 89.031192
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1,1238526151221 R2 = 1.477542269656
LAWDEN ELEMENTS: A = 788493278814 B = .147794697397 U1 = .B775577456321

U2 = 6767995884386
LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 3.153214 FI2 = 177.164843
IMPULSE 1: VR1 = .007077558520 VT1 = .128445010412 DV1 = .128839855933
IMPULSE 2: VR2 = .008719080967 VT2 = -.1768060575071 DV2 = .176276341696

TOTAL IMPULSE : DV = 304916197629
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*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U= 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = .100092 H2 = 173162 D2 = .721688
INITIAL ORBIT: AD = 1.0000 ECO = .200000 OMEO = .000000

FINAL ORBIT: A2 = 2.0000 EC2 = .200000 OMEZ2 = 1.0486867
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIAEBLES: T1 = 49,9206 T2 = 193.9634 D1 = .907013

DEPENDENT VARIABLES: K1 = 416317254802506880 H1 = .21086201793925930

KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.553814 E = .466581763948 W = 26.840012

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = .850624383988 R2 = 2.229748021967

LAWDEN ELEMENTS: A = 822872214580 B = .383843853034 U1 = 1.176607022283
U2 = .448481169232

LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 3.977657 FI2 = 3.2918600
IMPULSE 1: VR1 = .010032199317 VT1 = .144275642150 DV1 = .144624015782
IMPULSE 2: VR2 = .009528513239 VT2 = .126974154445 DV2 = .127331176314

TOTAL IMPULSE : DV = .271955192096

*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.020621
FINAL CRBIT: K2 = .150138 H2 = .259728 D2 = 1.048285
INITIAL ORBIT: AC =1.0000 ECO = .200000 OMED = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = .300000 OME2 = 1.046667
TOLERANCES: TOLX = .000D0000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 107.97968 T2 = 273.9483 D1 = .961134
DEFENDENT VARIABLES: K1 = .17860512213090220 H1 = .11894175492568250
KEPLERIAN ELEMENTS: A =1.134764 E = .2145856485800 W = 33.6616568
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.023165923131 R2 = .211352428745
LAWDEN ELEMENTS: A = 923777826612 B = .198229313695 U1 = 977358586123
Uz = .825523585267
LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 3.257485 Fl2 = 177.300904
IMPULSE 1: VR1 .004412244346 VT1 .058269144491 DV1 = .059433150588

Il
I

IMPULSE 2: VR2 = .003366332619 VT2 = -.071406852853 Dv2 = .,071486158308
TOTAL IMPULSE : DV = .130919308886
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*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000 I
INITIAL ORBIT: KO = 100000 HO = .000000 DO = 1.005038 !
FINAL ORBIT: K2 = 800000 H2 = .000000 D2 = .235702 :
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .100000 OMEO = .000000

FINAL ORBIT: A2 = 50.0000 EC2 = .800000 OMEZ = .000000

TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***
INDEPENDENT VARIABLES: T1=.0000 T2 = 179.9660 D1 = .749074 |

DEPENDENT VARIABLES: K1 = .98019793632136550 H1 = -.00040925512911384
KEPLERIAN ELEMENTS: A = 45.450003 E =.9801928021758 W = -.023922
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = .900000000000 R2 = 89.9998936777156

LAWDEN ELEMENTS: A = 6561111134786 B = .550000024284 U1 =1.111111111111

U2 =.011111118916
LAWDEN ELEMENTS: FI1 =.048496 F|2 = 029868
IMPULSE 1: VR1 = .000306562179 VTI1 377772236915 DVl = 377772361303
IMPULSE 2: VR2 = -.000018838182 VT2 .03230732368437 DV2 = .032307340824
TOTAL IMPULSE : DV = .410078702127

*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 Do = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = .100092 H2 =.173162 D2 = 1.020621
INITIAL OCRBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEO = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = .200000 OME2 = 1.046667
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 125.9762 T2 = 293.9445 D1 = .967632
DEFENDENT VARIABLES: K1 = .156095545892496000 H1 = .0871040622€8252475
KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.101477 E = .174283298804 W = 29.985733
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.087806265672 R2 = 1.087976211348

LAWDEN ELEMENTS: A = 938311743878 B = .183183499432 U1 = 919281338554
uz = 219137743611
LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 2.938097 FI2 = 176961125
IMPULSE 1: VR1 = .002531520850 VT1 = .049323861023 DV1 = .049388782775
IMPULSE 2: VR2 = .002618104438 VT2 = -.049316156464 Dv2 = .049385602753

TOTAL IMPULSE : DV = .098774386528
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Y INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = 200000 HO = .000000 DO = 1.0208621
FINAL ORBIT: K2 = -.099816 H2 = ,173311 D2 = 1.020621
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEQ =.000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = .200000 OME2 = 2.093333
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 163.9709 T2 = 325.9385 D1 = .9278611
DEPENDENT VARIABLES: K1 = .05000704674465253 H1 = .08651203376125133
KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.173887 E = .0999251658540 W = 59.8970553
DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.170323993705 R2 = 1.170388905554
LAWDEN ELEMENTS: A = 860462621393 B = .085981861279 U1 = .854464238432

U2 = .B54416848327
LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 1.972264 Fl2 = 177.965210
IMPULSE 1: VR1 = .002890711018 VT1 = .083944206044 DV1 = .08B3993863703
IMPULSE 2: VR2 002982265209 VT2 = -.083939550349 Dv2 = .083892511681

TOTAL IMPULSE : DV = ,167986475384

*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.020621
FINAL ORBIT: K2 = -.200000 H2 = .000312 D2 = 1.020621
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEO = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = .200000 OMEZ2 = 3.140000
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

**¥* OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 179.89860 T2 = 3599321 D1 = .912871

DEPENDENT VARIABLES: K1 = .00000010171280153 H1 = .00012744316534192

KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.200000 E = .000127443206 W = 89.954272

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.199999947314 R2 = 1,199999975110

LAWDEN ELEMENTS: A = .8333333921740 B = .000106202672 U1 = .B33333369921
U2 = 833333350618

LAWDEN ELEMENTS: FI1 = .002756 FI2 = 179.980268
IMPULSE 1: VR1 = -.000004835701 VT1 = .0968374320488 DV1 = .096374320800
IMPULSE 2: VR2 = .000033189958 VT2 = -.096374318256 DV2 = .096374323971

TOTAL IMPULSE : DV = ,192748644571
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*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.020821
FINAL ORBIT: K2 =-.100368 H2 =-.172992 D2 = 1.020621
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO = .200000 OMEO = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2 = .200000 OME2 = 3.1866867
TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 206.96811 T2 = 33.9938 D1 = .927522

DEPENDENT VARIABLES: K1 = .049715439758516568 H1 = -.08632988981716916

KEPLERIAN ELEMENTS: A =1.174040 E = .099621658419 W = -860.063329

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.170472253232 R2 = 1.1706388641917

LAWDEN ELEMENTS: A = .860297926642 B = .085704306187 U1 = .854356006508
U2 = .854234572645

LAWDEN ELEMENTS: FI1 =1.923173 FI2 = 177.916076

IMPULSE 1: VR1 = -.002821307603 VT1 .0B4021729355 DVv1

IMPULSE 2: VR2 = -.003056898312 VT2 -.084009788929 DVv2

TOTAL IMPULSE : DV = ,168134468140

.084062083380
.084085384760

Il
]

*** INPUT DATA FOR MANEUVERS ***

GRAVITATIONAL CONSTANT: U = 1.000000

INITIAL ORBIT: KO = .200000 HO = .000000 DO = 1.020821
FINAL ORBIT: K2 = .09895640 H2 = -,173470 D2 = 1.0208621
INITIAL ORBIT: A0 = 1.0000 ECO= .200000 OMEQC = .000000
FINAL ORBIT: A2 = 1.0000 EC2= .200000 OME2 = 5.233333

TOLERANCES: TOLX = .0000000000010

*** OUTPUT DATA FOR MANEUVER ***

INDEPENDENT VARIABLES: T1 = 233.9559 T2 =65.9876 D1 = .967482

DEPENDENT VARIABLES: K1 = .15067268983282010 H1 = -.08726423882361868

KEPLERIAN ELEMENTS: A = 1.101753 E =.174118857354 W = -30.077890

DISTANCES FOR IMPULSES: R1 = 1.088042688108 R2 = 1.088374951641

LAWDEN ELEMENTS: A = .936022051683 B = .162978902893 U1 = .979081586531
U2 = .918801006565

LAWDEN ELEMENTS: FI1 = 2.889932 Fl2 = 176.9128907
IMPULSE 1: VR1 = -.002496828189 VT1 = .049460114130 DV1 = .049523096034
IMPULSE 2: VR2 = -.0026666753968 VT2 = -.049445014745 DV2 = .049516872284

TOTAL IMPULSE : DV = .099039968318
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Este capitulo formula e propée uma solugcao para o
“Problema de Lambert com minimo Delta-V”. Esta variante do
problema de Lambert tem a condicao original de completar a
transferéncia em um tempo dado substituido pela nova condicao
de que a transferéncia tenha um minimo AV. As expressoes
analiticas e os procedimentos numeéricos para resolver esse
problema sao derivados de diferentes maneiras. Foram feitos
graficos de contorno para um caso teste. E também mostrado
como usar este problema para resolver o problema de encontrar
o minimo AV de transferéncia de orbita entre duas orbitas
coplanares dadas.

Os dados aqui obtidos serao utilizados para comparacao

com a manobra tri-impulsiva, no Capitulo 4 desse trabalho.



V ""‘»-2' ' Relatorio Final de Iniciagcdo Cientifica - INPE / CNPqg pag.56

Capitulo 4:

"CQMPARAQOES ENTRE AS
TRANSFERENCIAS Bl E TRI-IMPULSIVAS”

Neste capitulo, sao mostrados os testes referentes aos
metodos que fornecem a solucao deste problema para uma
transferéncia entre duas orbitas coplanares elipticas com dois ou
trées impulsos, mostrando as vantagens e desvantagens obtidas
pela aplicacao do terceiro impulso.

Para o caso de transferéncia com dois impulsos, nos
utilizamos o método desenvolvido em Prado (1993), que € uma
extensao do método sugerido por Lawden (1991), incluindo o
aspecto novo da introducao da uma série de variaveis que
permitem a reducdao do conjunto original de onze equagoes e
onze incognitas para um conjunto de trés equacoes e trés
incognitas (ver Capitulo 3).

Para o caso de trés impulsos, o método descrito em Zanardi
(1988), foi escolhido para implementacao. Ele considera somente
transferéncias que nao passam pelo infinito durante a

transferéncia (ver Capitulo 2).

Para uma melhor analise dos resultados foram feitas tabelas,
variando separadamente o0s parametros de entrada dos

programas, permitindo assim a comparacao dos mesmaos.
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impulsiva

Os parametros de entrada sao os seguintes:

Il

a

e

o = argumento do perigeu (para orbita inicial e final)

excentricidade (para orbita inicial e final)

Os parametros de saida sao os seguintes:

semi-eixo maior (para orbita inicial e final)

pag.57

AV, = Variagao da velocidade na transferéncia bi-impulsiva

AV, = Variagao da velocidade na transferéncia tri-impulsiva

g =

*\VD = |"\Vb| = AVHJ

Tabela 1. Manobras que alteram somente o;

angulo de transferéncia bi-impulsjvo para a manobra bi-

02| 0.2 60° 0.0987 0.4082 7.6758 0.3094 168
02| 0.2 ]| 120° 0.1679 0.4082 9.0517 0.2403 172
02| 02| 180° 0.1927 0.4082 10.4276 0.2155 180
0.2| 0.2 240° 0.1681 0.4082 11.80356 0.2401 172
0.2] 0.2 | 300° 0.0990 0.4082 13.1.793 0.3092 168
04| 04 60" 0.2004 0.8728 8.0338 0.6724 152
04| 04| 120° 0.83257 0.8728 9.6130 0.5471 162
04| 04| 180° 0.3810 0.8728 11.5014 0.4918 180
04| 04| 240° 0.3345 0.8728 13.2352 0.5383 164
04| 04| 300° 0.2009 0.8728 6.6328 0.6719 152
06| 0.6 60° 0.3149 1.500 8.4183 1.1861 134
06| 06| 120° 05133 1.500 10.5366 0.9867 156
06| 06| 180° 0.5811 1.500 12.6549 0.9189 180
06| 0.6| 240° 0.5137 1.500 14.7732 0.9863 156
06| 06| 300° 0.3157 1.500 16.8915 1.1843 134
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Tabela 2. Manobras que alteram soente g

0.0 | 0.02 0.0099 0.0202 | 6.2057| 0.0103

0.0 0.040 0.0199 0.0408 | 6.1119| 0.0209

0.0 0.060 0.0297 0.0619 | 6.0186| 0.0321

0.0 | 0.080 0.0396 0.0834 | 5.9258| 0.0438

0.0 | 0.100 0.0494 0.1055 | 5.8334| 0.0561

0.0 0.110 0.0543 0.1167 | 5.7844| 0.0624

0.0 0.120 0.0592 0.1281 5.7416| 0.0689

0.0 0.130 0.0641 0.1396 | 5.6958| 0.0755

0.0 0.140 0.0690 0.1513 | 5.6502| 0.0823

0.0 | 0.150 0.0739 0.1631 5.6077| 0.0892

0.0 | 0.200 0.0983 0.2247 | 5.3790| 0.1264

0.0 | 0.225 0.1105 0.2572 | 5.2673| 0.1467

0.0 0.250 0.1227 0.2909 | 5.1564| 0.1682

0.0 0.275 0.1350 0.3261 5.0463| 0.1914

0.0 0.300 0.1472 0.3627 | 4.9370| 0.215656

0.0 | 0.400 0.1969 0.5275 | 4.5079| 0.3306

0.0 | 0.500 0.2483 0.7320 | 4.0919| 0.4837

0.0 | 0.600 0.3277 1.0000 | 3.6896| 0.6723

0.0 0.800 0.4305 2.0000 | 2,9279| 1.5695

0.2 0.300 0.0510 0.5462 | 5.8334| 0.4952

0.2 0.400 0.1026 0.7110 | 5.3790| 0.6084

0.2 0.500 0.1557 0.9155 | 4.9370( 0.7598

0,2 0.600 0.2117 1.1835 | 4.5079| 0.9718

0.2 0.700 0.2725 1.5639 4.0919| 1.2914

0.2 0.800 0.3422 2.1835 3.6896| 1.8413
Tabela 3. Manobras que alteram ©;, €

& | & | o | AV T
0.0 0.3 60~ 0.1473 5.9373 | 021865
0.0 0.3 | 120°| 0.1473 7.0303 | 0.2155
0.0 0.3 | 180°| 0.1473 8.0770 | 0.2165
0.0 0.3 | 240°| 0.1473 9.1237 | 0.2155
0.0 0.3 | 300°| 0.3147 10.1703 | 0.0480|
0.0 0.5 60" 0.2484 5.1386 | 0.4837
0.0 0.5 | 120°| 0.2484 6.1853 | 0.4837
0.0 0.5 | 180°| 0.2484 7.2319 | 0.4837
0.0 0.5 | 240°| 0.2484 8.2786 | 0.4837
0.0 0.5 | 300°| 0.2484 9.3253 | 0.4837
0.2 0.3 60° 0.1309 7.2093 | 0.4153
0.2 0.3 | 120°| 0.2108 8.5852 [ 0.3354
0.2 0.3 | 180°] 0.2399 9.9610 | 0.3063
0.2 0.3 | 240°| 0.2110 11.3369 | 0.3352
0.2 0.3 | 300°| 0.1312 12.7128 | 0.4150
0.2 0.5 60° 0.2194 6.3129 | 0.6961
0.2 0.5 | 120°| 0.3049 7.6882 | 0.6106
0.2 0.5 | 180°| 0.3338 9.0647 | 0.5817
0.2 0.5 | 240°| 0.3051 10.4405 [ 0.6104
0.2 0.5 | 300°| 0.21986 11.8164 | 0.6959

p3g.58
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Tabela 4. Manobras que alteram somente as¢
0.00 1.2 0.00 0.0869 0.0871 7.2682 0.0002
0.00 1.5 0.00 0.1816 0.1835 8.8045 0.0019
0.00 3.1 0.00 0.4009 0.4320 18.4914 0.0311
0.00 3.3 0.00 0.4139 0.4495 19.8608 0.0356
0.00 5.0 0.00 0.4800 0.5527 32.7367 | 0.0727
0.05 1:7 0.05 0.0463 0.0511 6.7541 0.0048
0.05 1.2 0.05 0.0865 0.0490 7.2187 0.0374
0.05 1.3 0.05 0.1216 0.0785 7.6935 0.0430
0.05 1.5 0.05 0.1801 0.1422 8.6727 0.0379
0.05 2.0 0.05 0.2806 0.2572 11.2857 0.0234
0.05 2.3 0.05 0.3216 0.3074 12.9600 | 0.0142
0.05 2.4 0.05 0.3330 0.3222 13.6351 0.0108
0.05 2.5 0.05 0.3436 0.3357 14.1185 0.0079
0.05 2.6 0.05 0.3534 0.3486 14.7099 | 0.0048
0.05 2.7 0.05 0.3625 0.3608 15.3094 | 0.0017
0.05 2.8 0.05 0.3709 0.3723 15.9168 0.0014
0.05 2.9 0.05 0.3788 0.3833 16.5321 0.0045
0.05 3.0 0.05 0.3861 0.3936 171551 0.0075
0.05 3.3 0.05 0.4052 0.4218 19.0694 0.0166
0.05 3.4 0.05 0.4108 0.4304 19.7224 0.0196
0.05 3.5 0.05 0.4161 0.4386 20.3827 0.0225
0.10 11 0.10 0.4611 0.1495 6.7299 0.3116
0.10 1.2 0.10 0.0859 0.1046 71.1683 0.0187
0.10 13 0.10 0.1206 0.0947 7.6178 0.0259
0.10 1.4 0.10 0.1511 0.0955 8.0753 0.0556
0.10 15 0.10 0.1780 0.0997 8.5417 0.0783
0.10 3.0 0.10 0.3776 0.3641 16.4995 0.0135
0.10 3.1 0.10 0.3842 0.3744 17.0891 0.0098
0.10 3.2 0.10 0.3902 0.3843 17.6856 0.0059
0.10 3.3 0.10 0.3969. 0.3938 18.2888 0.0021
0.10 3.4 0.10 0.4013 0.4028 18.8988 0.0015
0.10 3.5 0.10 0.4062 0.4114 19.5164 0.0052
0.10 4.0 0.10 0.4271 0.4496 22.6956 0.0225
0.10 4.5 0.10 0.4427 0.4812 26.0319 0.0384
0.10 5.0 0.10 0.45477 0.5079 295173 0.0532
0.10 | 10.0] 0.10 0.49646 0.6527 71.4953 | 0.1563
0.10 20.0 0.10 0.4980 0.7551 185.9283| 0.2571
0.20 1. 0.20 0.0452 0.3612 6.6817 0.3060
0.20 1.2 0.20 0.0840 0.3015 7.0709 0.2175
0.20 1.3 0.20 0.1176 0.2576 7.4673 0.1400
0.20 3.3 0.20 0.3755 0.3350 16.7607 0.0405
0.20 3.4 0.20 0.3803 0.3450 17.2872 | 0.0353
0.20 3.5 0.20 0.3848 0.3545 17.8190 0.0302
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Tabela 5. Manobras que alteram o¢ , a¢
ar b Cen T ANE AL T AU TR e
2.0 60° 0.2719 0.1849 0.0870 11.8118 | 144
2.0 1207 0.2830 0.1849 0.0981 13.1877 | 130
2.0 180° 0.2867 0.1849 0.1018 14.5636 | 180
2.0 240° 0.2830 0.1849 0.0981 15.9394 | 130
2.0 300° 0.2719 0.1849 0.0558 17:.3153 | 156
3.0 60" 0.3679 0.3021 0.0658 16.5900 | 158
3.0 120° 0.3860 0.3021 0.0658 17.9659 | 146
3.0 180° 0.3952 0.3021 0.0931 19.3418 | 180
3.0 240° 0.3861 0.3021 0.0840 20.7177 | 146
3.0 300° 0.6794 0.3021 0.3773 22.0935 | 156
4.0 60° 0.41356 0.3968 0.0167 21.9336 | 162
4.0 120° 0.4356 0.3968 0.0388 23.3094 | 152
4.0 180° 0.4482 0.3968 0.0514 24.6853 | 180
4.0 240° 0.4357 0.3968 0.0389 26.0612 | 162
4.0 300° 0.4136 0.3968 0.0158 27.4370 | 162
50 60° 0.4385 0.4615 0.0230 27.7878 | 146
5.0 90° 0.4502 0.4615 0.0113 28.4758 | 158
5.0 120° 0.463 0.4615 0.0014 29.1637 | 156
5.0 150° 0.4736 0.46156 0.0121 29.8516 | 164
50 180° 0.4777 0.4615 0.0161 30.6395 | 180
5.0 210° 0.4737 0.46156 0.1220 31.2275 | 164
50 240° 0.4631 0.4615 0.0015 31.9154 | 156
50 270° 0.4503 0.4615 0.1120 32.6034 | 158
5.0 300° 0.4386 0.46815 0.0230 33.2913 | 164
5.0 360° 0.4601 0.4615 0.0014 34.6673 | 180
6.0 60° 0.4534 0.5092 0.0556 34.1116 166
6.0 9Q0° 0.4656 0.5092 0.0437 34.7985 160
6.0 120° 0.4792 0.5092 0.0300 35.4875 158
6.0 150° 0.4907 0.5092 0.1857 36.1754 166
6.0 180° 0.4951 0.5092 0.0141 36.8633 180
6.0 210° 0.4907 0.5092 0.0186 = 7.0513 166
6.0 240° 0.4793 0.5092 0.0299 38.2392 158
6.0 270° 0.4656 0.5092 0.0436 38.9272 160
6.0 300° 0.4534 0.5092 0.0558 39.6151 166
7.0 60° 0.4625 0.5463 0.0839 40.8724 166
7.0 120° 0.4892 0.5463 0.0571 42 .2482 160
7.0 180° 0.5059 0.5463 0.0404 43.6241 180
7.0 240° 0.4893 0.5463 0.0570 45.0000 160
7.0 300° 0.4624 0.5463 0.0840 46.3759 166
8.0 60" 0.4683 0.5762 0.1079 48.0435 168
8.0 120° 0.4955 0.5762 0.0807 49.4194 162
8.0 180° 0.56123 0.5762 0.0636 50.7952 180
8.0 240° 0.4956 0.5762 0.0806 52.1711 162
8.0 300° 0.4684 0.5762 0.1078 53.56470 168
9.0 60° 0.4719 0.6010 0.1291 55.6027 168
9.0 120° 0.4995 0.6010 0.1915 56.9786 162
8.0 180° 0.5169 0.6010 0.0922 58.3645 180
9.0 240° 0.4999 0.6010 0.1914 59.7303 162
9.0 300° 0.4720 0.6010 0.1290 61.1062 168
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Tabela 5 (cont.). Manobras que alteram o , a¢
.l & ] MWl oA Tt b oo

10.0 60° 0.4742 0.:6219 0.1477 63.5310 168
10.0 120° 0.5019 0.6219 0.120 64.9069 164
10.0 180° D.5193 0.6219 0.1026 66.2828 180
10.0| 240° 0.5020 0.6219 0.1199 67.6586 164
10.0 | 300° 0.4743 0.6219 0.1476 69.0345 168
30.0 60° 0.4639 0.7856 0.3217 238.1469| 172
30.0 1207 0.4879 0.7856 0.2977 284.5228| 170
30.0 180° 0.5024 0.7856 0.2832 285.8986| 180
30.0| 240° 0.4879 0.7856 0.2977 287.2745| 170
30.0 | 300° 0.4639 0.7856 Q.3217 288.6504 | 172
Tabela 6. Manobras que alteram e; e as

0.2| 20| 0.3| 0.25136 | 0.21875 9.3380 0.0326

0.2 2.0 05| 0.21375 | 0.40825 7.2682 0.1945

0.1 2.0| 0.2| 0.26636 | 0.14709 9.8819 0.1193

0.1 2.0| 0.3| 0.25342 | 0.17716 8.8045 0.0763

0.1] 2.0 0.5| 0.21792 | 0.32021 6.7783 0.1023

0.0| 2.0 0.2| 0.27045 | 0.13397 9.3380 0.1365

0.0 2.0| 0.3| 0.25848 | 0.13788 8.2815 0.1230

0.0| 2.0|] 0.5| 0.22475 | 0.22475 6.300 0.0000

0.0| 20| 0.6| 0.26663 | 0.41421 5.3790 0.1476

0.2| 5.0| 0.3| 0.41178| 0.39979 | 22.6956 | 0.0120

0.2| 5.0| 0.5| 0.37614 | 0.31341 15.8525 | 0.0627

0.1]| 5.0| 0.2| 044119 | 0.45467 | 25.6537 | 0.0135

0.1| 5.0 0.3| 0.42629 | 0.39294 | 21.9751 | 0.0333

0.1 5.0 0.5| 0.38222 | 0.28627| 15.2140| 0.1060

0.0| 5.0|] 0.2 0.45624 | 0.45228| 24.9029 | 0.0040

0.0| 5.0 0.3| 0.44218| 0.39066 | 21.2625| 0.0516

00| 5.0 0.5| 0.40950 | 0.28274 | 14.5847 | 0.1467
0.1110.00 0.3| 0.46834 | 0.57145| 51.3479 | 0.1031

0.1 20.00 0.6 0.43509| 0.55518 | 61.1445 | 0.1201
0.1(30.0 0.7 0.42281 0.66778| 71.4953 | 0.1449
0.1(40.0f 0.8| 0.41013| 0.53912 | 51.3479 | 0.1290
0.1[/50.0 0.8 0.41008 | 0.57813| 82.3720 | 0.1681
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4.1. Estudo de manobras em os

Para estudar este caso, serao utilizados os seguintes valores:
a =a = 10, o, = 0, ¢ = ¢ = 0.2. Para o serao utilizados os
valores: 60°, 120°, 180°, 240° e 300°. Também serao utilizados
os valores e, = e; = 0.4, 0.6, para a mesma situacao.

Nos resultados observamos que para todas as situacoes
testadas a transferéncia bi-impulsiva mostrou-se mais econémica
e o angulo ¢ ficou igual a 180° somente quando o; = 180° (ver
Tabela 1).

4.2. Estudo de manobras em e;

Para estudar este caso, serao utilizados os seguintes valores:
a =a =10, o, =0 = 0, & = 0 e 0.2. Para e serao utilizados
valores no intervalo 0.02 até 0.8.

Nos resultados observamos que para todas as variacgoes a
transferéncia bi-impulsiva mostrou-se mais econdmica e o

angulo o ficou igual a 180° sempre (ver Tabela 2).
4.3. Estudo de manobras em oy, €;

Para estudar este caso, vamos utilizar os seguintes valores:
a,=a;= 1.0, 0 =0, ¢ = 0. Para e; utulizamos os valores: e; = 0.3,
0.5. Para o utilizamos o0s seguintes valores: 60°, 120°, 180°,
240° e 300°. Recalculamos as mesmas situacoes para e, = 0.2.

Nos resultados observamos que para todas as situacdes
testadas a transferéncia bi-impulsiva mostrou-se mais econémica

e o angulo o ficou igual a 180° sempre (ver Tabela 3).
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4.4. Estudo de manobras em a;

Para estudar este caso, vamos utilizar os seguintes valores:
a = 1.0, o, = of = 0. Para e, e e;, utilizamos os seguintes valores:
e =€ =0.1,e = e = 0.05, ¢ = ¢ = 0.2, ¢ = ¢ = 0.0. Para ay,
utilizamos valores no intervalo 1.1 até 20.0. Os sombreados nos
mostram a transferéncia mais econdmica. O dngulo ¢ ficou igual
a 180° sempre(ver Tabela 4). A analise sobre qual tipo de
transferéncia consome menos energia mostra resultados mais
complexos. Para e, = e = 0.0, a manobra mais econémica foi
sempre a bi-impulsiva. Para e, = e; = 0.05, existe uma regiao de
valores de a; (1.2 < a; <3.3) na qual a manobra tri-impulsiva é
mais econdmica. Fora dessa regiao € mantida a tendéncia de
obter maiores economias com a manobra bi-impulsiva. Essa
situacao se repete para os casos e, = e = 0.1 e e =¢e = 0.2. A
diferenca € que quanto menor a excentricidade mais rapida € a
transicao entre os tipos de manobras 6timas (bi ou tri-impulso).

Devido a essas mudancas de resultados, novos testes foram
feitos com um espacamento menor entre as anomalias,
reduzindo-as de 5° para 0,5° e para 0,05°. Ainda assim o0s
resultados ficaram iguais aos anteriores.

A seguir, foram verificados esses resultados analiticamente,
ja que estas transferéncias sao do tipo Hohmann. Os resultados

mostraram-se iguais aos ja encontrados.
4.5. Estudo de manobras em oy, a;

Para estudar este caso, vamos utilizar os seguintes valores:
a = 1.0, o = 0, g = e = 0.2. Para a; utilizamos valores no
intervalo 2.0 até 30.0. Para « utilizamos os seguintes valores:
60°, 120°, 180°, 240° e 300°.

Os resultados sao mostrados na Tabela 5. Pode-se concluir

que para valores de a; menores do que 5.0 a manobra tri-
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impulsiva é€ sempre mais econdbmica e para valores de a; a
escolha da melhor manobra depende do valor de ;. Na regiao em
torno de o;=180° a manobra tri-impulsiva € mais econémica e na
regiao em torno de o = 0° a manobra bi-impulsiva & mais

economica. O angulo ¢ ficou igual a 180° quando o = 180°.
4.6. Estudo de manobras em ey, a;

Para estudar este caso, vamos utilizar os seguintes valores:
a = 1.0, o, = o = 0. Para a; utilizamos valores na faixa que vai de
2.0 até 50.0. Para e, utilizamos valores na faixa que vai de 0.0 até
0.2 e para e; de 0.2 até 0.8.

O angulo ¢ ficou igual a 180° sempre. A manobra tri-
impulsiva é mais econdmica na maioria das situacdes com

excessao de algumas poucas partes mostradas na Tabela 6.
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Capitulo 5:

“ENCONTRO DE VEICULOS ESPACIAIS”

Para ocorrer um encontro de veiculos espacias
(Rendezvous) € necessario que o instante de suas chegadas em
um ponto pré-determinado no espaco seja o mesmo para os dois
veiculos considerados.

O veiculo a ser transferido chama-se “interceptador” e o
veiculo a ser interceptado chama-se “a/vo”.

Serao vistos aqui, encontro de veiculos que estejam
inicialmente em Orbitas circulares, nao coplanares e de raios
diferentes, com a restricao de que o veiculo alvo esteja orbitando
em uma orbita mais alta que a do veiculo interceptador.

Ha wvarias maneiras de se completar essa manobra de
encontro entre 2 veiculos. Analisaremos 3 meétodos, os mais
promissores, segundo Ball & Osborne; onde a escolha do método
a ser aplicado dependera das circunstancias particulares

envolvidas.
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A) Método Direto Interno:

FIG.5.1- Encontro de veiculos espaciais pelo método direto

interno

A fig. 5.1 mostra o encontro de veiculos espaciais pelo
metodo direto interno.

O veiculo alvo encontra-se em uma O6rbita circular de raio
R.;. sendo que a Orbita esta inclinada de um angulo Aa com
relacao a orbita do interceptador.

Quando o interceptador cruzar a linha dos nodos
(interseccao entre dois planos orbitais), este recebera um impulso
para girar seu vetor velocidade e coloca-lo no plano da érbita do
veiculo alvo, de tal forma que ambas as orbitas se tornem
coplanares.

A fase seguinte inicia-se no ponto A, onde o alvo esta

adiantado do interceptador de um angulo pré-determinado 0 (Ver
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FIG.5.1). E neste ponto que o interceptador recebe um
incremento de velocidade, que causa a entrada na elipse de
transferéncia (1), a fim de atingir o ponto B no mesmo intante que
o alvo. Esta velocidade deve ser aumentada, a fim de possibilitar
a entrada na Orbita do veiculo alvo, igualando assim suas

velocidades para completar o “"Rendezvous”.

O incremento total sera de: AV = ‘AV,,,_ +IAV91.' } }-A‘Vcg
Onde: A
AV, =2V, sc—:en?{)t
Avﬂ - th a Vc?
AVGZ - Vc1 _Vat
Rpl = Rcz
Ra1 =~ Rc1

Para viajar de A para B, o interceptador descreve uma semi-
elipse t, sendo que o tempo gasto é dado por:

T =« [Rﬂ +R,, ]32
: 2

O tempo correspondente ao veiculo alvo em (n - 8) radianos
&, = (x-OR.**
Ju
A fim de ambos os veiculos se encontrarem em [} no mesmo
instante, temos: t; = t, de onde podemos concluir que:
ﬂaz]

=

| T1(R

0=my1-|- ||- S € necessario para dar inicio a esse processo
| 12\R, ] T ® E

de transferéncia.
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B) Método Direto Externo:

Plano da orbita
do interceptador

. linha dps nodos

FIG.5.2 - Encontro de veiculos espaciais pelo método direto

externo

A fig.5.2 mostra o encontro de veiculos espaciais pelo
meétodo direto externo.

Quando o interceptador cruza a linha dos nodos em A, sua
velocidade é impulsivamente aumentada para coloca-lo em uma
primeira elipse de transferéncia (t;) com o apogeu em C (ver
FIG.5.2). Neste ponto, as Orbitas do alvo e do interceptador sao
alinhadas e a velocidade deste é incrementada para coloca-lo na
segunda elipse de transferéncia (t;), cujo perigeu é o préprio
ponto de "“Rendezvous” B. Em B, o interceptador & posto na
orbita circular final e o “Rendezvous” ¢ completado.

Quando a manobra é iniciada, o alvo esta atrasado com

respeito ao interceptador de um angulo 0, ver FIG.5.5.
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B I
~d (C linha dbs nodos

Plano da érbitg
do alvo

FIG.5.3 - Plano das orbitas do encontro

O incremento total é dado por: : AV = AV, +]AVJ +L_'W2‘ +|AVy|

Onde: A6
AV, =2V, sen-z—
AV, =V, -V,
AV,=V,;-V,
AV, =V, -V,
Rpl =R,
R,,=R,, =R,
sz =R,

O tempo gasto para ir de A até B & dado por
t = _TE_ I[Ra +Rc2 ]32 +[Ra +Rc1]3;2¥
Tl 2 2

O tempo alvo para chegarem B é: t, =
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A fim de ambos os veiculos se encontrarem no mesmo

instante, temos: t, = t,; de onde concluimos que:
1 [ R 32| [ R 32|
9:“{T—L[L&] JL® J_Ql
\Rd 2 2 [
C) Método Indireto

O método indireto utiliza uma 6rbita intermediaria entre o
alvo e o interceptador, na qual o interceptador permanece até
que o alvo se encontre na posicao correta para que O

“"Rendezvous” se inicie.

inha dos nodos . G—
AV;

Plano da érbitg
do inferceptacior

FIG.5.4 - Encontro de veiculos espaciais pelo método indireto

Para colocar o interceptador em uma Orbita eliptica de
transferéncia t; e no apogeu B ¢ feito um incremento impulsivo
de velocidade ao mesmo no ponto A. Em B é feita a correcao dos
planos e dado um incremento de velocidade para o interceptador
entrar em uma Orbita circular intermediaria, coplanar com a

trajetoria do alvo.
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Nesta orbita intermediaria o interceptador esperara o veiculo
alvo até estarem defasados de um angulo 8, quando entao o
“Rendezvous” € completado por meio de uma segunda elipse de

transferéncia t,, como descrito no Método Direto Interno.

ponto de rendemnvous)

linhea dos n

Intermnediano

Plano da orbita do alvo

FIG.5.5 - Plano das 6rbitas do encontro

O incremento total € dado por: AV = ‘AV“]+\AV,‘+‘AV2’+‘QV3\+!AV4}
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Onde: AV, =2V, senATa

AV, =V, -V,

AV, =V, -V,

AV, =V, -V,

AV, =V, -V,

Rpl - Rc!

R‘al - Rp_' - Ru - RUT
Ral = Ri.'i

O angulo 6 que ira determinar a posicao relativa entre o alvo
e o interceptador € obtido igualando o tempo gasto pelo

interceptador ir de C a D com o tempo gasto pelo alvo irde Ea D,

. - if Ra\”i
que e: 9—n{1[2\1+R ﬂ| ‘

Este método € o mais preciso, pois o "“Rendezvous” €

el

associado apena a segunda fase da transferéncia entre as duas
orbitas, sendo que a Orbita intermediaria ja € coplanar com a
Orbita alvo. O valor de R, € escolhido de modo que a precisao do
estagio final seja a melhor possivel. Os erros introduzidos para
atingir a orbita intermediaria podem ser avaliados e corrigidos
enquanto o interceptador aguarda a posicao para entrar na elipse
de transferéncia t, (atrasada de um angulo 6 com respeito ao

alvo).
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Escolha o meétodo para o encontro:

Método Dweto Interno

Lo 2

Método Dueto Externo

\ Metodo Indiweto

Entrada de Dados

Rel: |1 | Execute’

Re2: [2 |
Alfa: 1 |

u: 1 |

Hesultados

dV:  [2.14109994417235 |

ti: |[66234375 |

ta:  |2,649375 |

8 |-2.15875 |
| Sair




,,Nx”" Relatorio Final de Iniciacao Cientifica - INPE /| CNPqg pag.74

-

Entrada de Dados ‘Execute:
Rel:[1
Re2:|2
Alfa: 1
Ra: l5

N . .

e |I

Resultados

dv:  [1.62035382442356 |

ti: 210,38 |

ta:  |104.405 |

San

& [-20253 |

Entrada de Dados Execute:
" Ret:[1

Re2: 2
" Alfa: 1
Ra: [5
pr |1

Resultados

dv:  |1.77985184730221 |

J, e [-166.42 |

San
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O problema de “rendezvous” se resume em obter os
tempos gastos pelos dois veiculos para atingirem um
determinado ponto na orbita original do veiculo alvo. Com este
tempo gasto o ponto de encontro € funcao do angulo de
defasagem entre ele e o interceptador, onde temos ai a condicao
de inicio do conjunto de manobras.

Nosso objetivo, entao é determinar o angulo 6 inicial e o
incremento total de velocidade que proporcione o “rendezvous”
completo, com o qual podemos obter o peso total do propelente
consumido. Foi elaborado um software para o problema, o qual

foi testado e apresentou resultados corretos.
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Capitulo 6:

“A MANOBRA ASSISTIDA POR GRAVIDADE
E ALGUMAS APLICACOES”

Neste capitulo a manobra assistida por gravidade € definida
e explicada. Essa manobra & também conhecida usualmente
como Swing-by. Inicialmente € apresentado um tratamento
matematico deste problema baseado numa sequéncia de
interacoes de 2 corpos. Os resultados principais sao derivados
deste modelo simples. A apresentacao de uma revisao historica

da literatura disponivel neste problema € também incluida.

O modelo simples de 2 corpos € usado para cada parte da
missao. Esta abordagem € usualmente chamada de “patched
conics” . Esse trabalho é baseado em Broucke (1988).

E assumido que o sistema é formado por trés corpos: M,
um corpo massivo no centro do sistema cartesiano; M,, um
planeta ou satélite de M, que é um corpo menor em uma Orbita
Kepleriana em volta de M,; M3, uma nave espacial com massa
desprezivel ou uma particula que esta viajando em uma Orbita
genérica ao redor de M,, quando faz um encontro com M.,. Este
encontro altera a orbita de Mj;, e isto € chamado uma Manobra
Swing-by.

De acordo com estas hipoteses, as orbitas de M, e M, nao

se alteram.
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A fig. descreve o evento e mostra algumas das varidveis

envolvidas.

-0
P 0
o
| To M1 vz';p oy
M
A.
A
Vinf- b
SRERyEIS N VRGN RS T SRR

FIG 6.1-. A manobra Swing-by e algumas de suas variaveis:

As variaveis sao:
V, = a velocidade de M, relativo a My;
V..V, = vetores de velocidade da nave espacial relativa a
M, , antes e depois do encontro;
V,.V,= vetor velocidade na nave espacial relativo a M, antes e
depois do encontro em um movimento inercial
8 = metade do angulo de curvatura (o angulo entreV, and V. );
r, = a distancia de encontro (ponto P) entre M, e M.
Y = o angulo entre a linha periapse (linha conectando M, a P) e a

linha M] = MQ.

Para encontrar as equacoes necessarias € necessario primeiro

usar a teoria das Orbitas hiperbdlicas para se obter uma

expressao para o. Esta expressao é:
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sin(S) = % 6.1)
—
P

1+
s

onde:u, = M, = Gm,, sendo G a constante gravitacional.

A partir desta equacao e da ultima figura é possivel
identificar que as variaveis independentes que descrevem
completamente a manobra Swing-by sao os trés parametros

seguintes :

i) \‘i . a magnitude de velocidade da nave espacial no infinito;

ii) rp, a distancia do periapse;

i) ¥, o angulo de aproximacao.

A aproximacao “patched conics” tem trés fases:
i) Na primeira M, é negligénciado e o movimento de M5 ao redor
de M, é considerado uma orbita Kepleriana;
ii) Na segunda, é assumido que M; entra na esfera de influéncia
de M,. Entao a velocidade V., é calculada a partir da equacéo
abaixo:

V,=V-V, (6.2)

(ver fig. 6.2) e o efeito de M, é negligénciado. O movimento de
M, ao redor de M, € hiperbolico no caso de interesse para a
presente pesquisa. Nesta orbita hiperbélica a nave espacial M é
“expulsa” por M. e seu vetor velocidade (com relacao a M)
rotaciona por um angulo 23§, mas mantém sua magnitude
constante. Entao a nave espacial cruza novamente a esfera de
influéncia de M,, e a abandona para retornar para uma Orbita
Kepleriana em volta de M,. Neste ponto a velocidade V. é dado
por: V! =V -V, (6.3)

i) Apés o que a nave espacial estd em uma nova Orbita

Kepleriana ao redor de M, e o Swing-by esta completo.
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Fig 6.2 - Soma de vetores velocidades

onde :V, = velocidade inercial antes do SB
- Vo = velocidade inercial depois do SB
-V, = velocidade inercial do corpo
: V. = velocidade com respeito ao corpo M, antes do SB

: V. = velocidade com respeito ao corpo M, depois do SB

O estudo das diferencas entre as oOrbitas antes e apos esse
encontro (etapas i, e iii) e algumas de suas aplicacoes Sd0 0S
principais topicos desse capitulo.

A primeira quantidade importante calculada € a AV=V -V, a
diferenca entre as velocidades inerciais antes e ap6s o Swing-by.
A partir de um diagrama de adicao de vetores €& possivel

demonstrar que:

AV =|AF| = 27, |sin(8) = 2V sin(d) (6.4)

e que AVfaz um angulo ¥ + 180° com a linha M;-M;, (ver fig.6.3).
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Fig. 6.3 - Vetores velocidade

Este fato fornece os seguintes componentes para O

incremento na velocidade:
AX = =21, sin(8)cos(y) (6.5a)

AY = -2V _sin(5)sin(y) (6.5b)

A segunda quantidade importante € o momento angular C.
a partir de sua definicao é possivel obter a expressao: C=XY - YX,
que da a equacaoAC = XAY + AXY -YAX-AYX para sua primeira
variacao. Esta equacéao se torna AC = dAY sob a condicao de que o
encontro é instantadneo (A X = AY = 0)equecomt=0,X=deY
= 0. Entao combinando este resultado com a expressao para
AY (equacao 6.5-b) o resultado é:

WAC = 21,17, sin(3)sin(y) (6.8)
A terceira e ultima quantidade derivada aqui é a troca em

energia, isto é feito por subtracao direta da energia apos o

encontro: E, =[: %[( b g ,Mi’)z +{Y i A)")zD ., da energia antes E._

¥
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@) é:

AE=FE -E =2V, sin(ﬁ)[;.-, sin(a)—(_vi'cos(;;,«)n"sin(w))] (6.7)

Esta equacao pode ser simplificada (Broucke, 1988) para
AE =2V}, sin(J) Sin(i,f/} (6.8)

Olhando para equacoes 6.6 e 6.8 um resultado fundamental
pode ser encontrado:

AE =oAC (6.9)

Algumas consequéncias importantes dessas equacoes
podem ser derivadas estudando a equacao 6.8 com maiores
detalhes. Os parametros V, e V., sao quantidades positivas (eles
sao as magnitudes dos dois vetores), assim como sen (8) (porque
0 < § < 90°). Entao o unico parametro que afeta o sinal de AE é o

sen(y).

A € que para valores de y no intervalo 0< y <
que p
180°, AE é negativo (decresce em energia), e para y no interalo

180°< ¢y < 360°, AE é positivo (aumenta em energia).
Entao as conlusoes finais sao:
* Se o Swing-by ocorre na frente de M, ha um decréscimo na

energia de M; com uma perda maxima quando y = 90° (AV

oposto a V,);

* Se o Swing-by ocorre na atras de M, ha um aumento na

energia de M; com um ganho maxima quando y=270"
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2 3 4

Fig. 7.2 - Mapeamento dos swing-bys
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Da fig. 7.2 temos:
Eixo x -> momento angular

Eixo y -> energia total
Ambos normalizados de tal modo que a energia do planeta e

0.5 e o momento angular & 1.
As retas correspondem as posicoes de origem e as

linhas pontilhadas a respectiva posicao apos o swing by

Como o swing-by pode ser feito de duas maneiras diferentes,

cada ponto corresponde a duas possibilidades de Swing-by com 0

satélite ou o planeta chegando primeiro.

Percebemos que os planetas maiores afetam mais as orbitas

que os planetas menores.

As cruzes representam os pontos em que houveram

mudanc¢as no comportamento apos o swing-by (Ch negativo)

Em seguida, varios ensaios foram realizados, conforme

VI.
ilustrado pelas
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Como utilizar o Software:

O programa inicialmente pede para O usuario digitar o indice
dos planetas para os possiveis swing-bys, entao ele reconhece O
namero e coloca um * ap6s um click na tela, e coloca o nome do
respectivo planeta na posicao desejada.

As regides onde se € possivel ou Nao a realizacao do Swing-by
estao separadas por uma linha relacionada com a cor do planeta.
Esta linha € uma separtriz que corresponde ao lugar geometrico das
6rbitas com o perigeu ou apogeu igual ao raio da ¢6rbita do planeta.

O usuario em seguida, seleciona a posigao inicial da nave e O
planeta em torno do qual deseja-se fazer o swing-by.

Como ja dito, o programa ira apresentar as duas
possibilidades (caso Ch™ aparecera uma +, € Caso Ch™ um x),
devendo ser escolhida apenas uma.

Retornamos entdo, ao passo anterior, repetidas vezes ate
ocorrer o escape do sistema solar.

Entao, observa-se que nas orbitas hiperbdlicas o usuario deve
levar em consideracao o valor de Ch para confirmar se um
determinado swing-by € possivel ou nao.

Em uma etapa posterior, 0 proprio programa verificara isto
automaticamente.

Para auxiliar na vizualizagao temos duas fases de
figuras: 1?) A fig.56.3.a - onde o swing-by é feito apenas em torno
de Marte e da Terra e é possivel obter uma Orbita para além de
Saturno.

22) As figs.(5.3).b e .c - onde sao mostrados os planetas

externos onde se obtém orbitas para além de Saturno.
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Nos testes realizados até o momento a maior velocidade

assintotica de escape do sistema solar foi de 30km/s.

V.Il. Na sequéncia do trabalho pretende-se:

e Explorar extensivamente as possibilidades de multiplos swing-

bys;

e Analisar qualitativamente os resultados buscando condicoes

limitantes.
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Apéndice A

This program maps the two-impulse problem to find a good C first
start point for the LAWDEN.FOR version. The INPUT is self-explained.

THIS VERSION USE KEPLERIAN ELEMENTS AS INPUT

IMPLICIT REAL*8(A-H,0-2)
COMMON /INIT/ XI,T1,T2,DV
EXTERNAL FUNC

DOUBLE PRECISION KO,K2,HO,H2,K1,H1
DIMENSION XI(8), DVE(7)

OPEN (UNIT=1, FILE='MIN.DAT")
OPEN (UNIT=2, FILE='INPDB.DAT')
OPEN (UNIT=3, FILE='GRA.DAT")
OPEN (UNIT=4, FILE='GRAD1.DAT")
Pl=4.0DO*DATAN(1.0DO0)
GRAD=180.0DO0O/PI
RAD=PI/180.0DO0O

READ(2,*) U

READ(2,*) AO,ECO,OMEO
READ(2,*) A2,EC2,0ME2
READ(2,*) TOLX

READ(2,*) T11,T1S,DT1

READ(2,*) T2I1,T2S,DT2
HO=ECO*DSIN(OMEO)
KO=ECO*DCOS(OMEO)
H2=EC2*DSIN(OME?2)
K2=EC2*DCOS(OME2)
CO=DSQRT(U*AO0*(1.0D0O-ECO*ECO0))
DO=U/CO
C2=DSQRT(U*A2*(1.0DO-EC2*EC2))
D2=U/C2

T11=T1I1*GRAD

T1S=T1S*GRAD

DT1=DT1*GRAD

T21=T2I1*GRAD

T2S=T2S*GRAD

DT2=DT2*GRAD

DVMIN=2000.D0

X1(1)=KO
XI(2)=HO
XI(3)=DO
X1(4)=K2
X1(5)=H2

Xl(6)=D2
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WRITE(1,%) '*** INPUT DATA FOR MANEUVERS **™
WRITE(1,14) U
14 FORMAT(GRAVITATIONAL CONSTANT:U ='F20.6)
WRITE(1,10) KO,HO,DO
10 FORMAT(INITIAL ORBIT: KO = ',F8.6, 'HO = ".F8.6.’
*DO = ',F8.6)
WRITE(1,11) K2,H2,D2
WRITE(1,22) AO,ECO,OMEO
22 FORMAT(INITIAL ORBIT:AO =',F16.4,'ECO =".F8.6/°

*OMEO = ',F12.6)
11 FORMAT(FINAL ORBIT: K2 = ',F8.6,' H2 = ' F8.6."
D2 = " F8.6)
WRITE(1,21) A2,EC2,0ME2
21 FORMAT('FINAL ORBIT: A2 = ' F15.4,'EC2 =",F8.6,'
*OME2 = ',F12.6)

WRITE(1,13) TOLX
13 FORMAT('TOLERANCES: TOLX = ,F15.13)
DO 100 T1D=T11,T18,DT1
DO 110 T2D=T21.T28,.07T2
T1=T1D*RAD
T2=T2D*RAD
IF (ABS(T1D-T2D).LT.0.01D0) GOTO 110
IF {ABS((ABS(T‘ID—T2D)—180.0DO)).LT.0.01DO} GOTO 110
D11=0.1DO0
D18=2.000
D1=RTBIS(FUNC,D11,D1S, TOLX)
IF (DV.LT.DVMIN) THEN
DVMIN=DV
T1IMIN=T1D
T2MIN=T2D
D1MIN=D1
ENDIF
C write(*. *)t1d 12d
C WRITE(3,15)T1D,CHAR(9).T2D,CHAR(9).DV
C WRITE(4,16)T1D,CHAR(9),T2D,CHAR(9),DV,
*CHAR(9).D1
110 CONTINUE
100 CONTINUE
15 FORMAT(F12.7.A1,F12.7,A1,F12.7)
16 FORMAT(F12.7.A1,F12.7,A1,F12.7,A1,F12.7)
c
T1=T1MIN*RAD
T2=T2MIN*RAD
D1=D1MIN
D02=DO0*DO
D12=D1*D1
DR2=D2*D2
ST1=DSIN(T1)
CT1=DCOS(T1)
ST2=DSIN(T2)
CT2=DCOS(T2)
CST12=1.0DO/(DSIN(T1-T2))
D13=D1*"D12
D03=D0*DO02
D23=D2*D22

00 Q6



(g ' Apéndice A - INPE / CNPq pég. 3

C

C

1.

.0DO+D0O2*(1.0DO+kO*CT1+h0O*ST

VR1=-(CT1*(-(DO*h0)-D1*CST12*(-(CT2*(-

.0D0+D02*(1.0D0+k0*CT1+hO0

. *ST1)/D12))+CT1*(-

.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12))))+ST1

*(-(DO*k0)-D1*CST12*((-

.0D0+D02*(1.0D0+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*S

* T2-ST1*(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CTZ2+h2*8T2)/D12)))
VR2=-(CT2*(D2*h2+D1*CST12*(-(CT2%(-

1)y/D12))+CT1*(-

.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12))))+ST2%(D

2*k2+D1*E5T12*((-

.0D0+D02*(1.0DO+k0*CT1+h0*ST1)/D12)*ST2-ST1

= %(_1.0D0+D22%(1.0D0+k2*CT2+h2*8T2)/D12)))

VT1=-DO+D1+ST1*(-(D0*h0)-D1*CST12*(-(CT2*(-

.0DO+D02*(1.0D0O+k0O*C

! T1+h0*ST1)/D12))+CT1*(-

.0D0+D22*(1.0D0+k2"CT2+h2*ST2)/D12)))

+CT1*(-(DO*k0)-D1*CST12*((-

.0D0+D02*(1.0D0+kO*CT1+h0*ST1)/D1

* 2)*ST2-ST1*(-1.0DO0O+D22*(1 .0DO+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))

VT2=-D1+D2+ST2*(D2*h2+D1*CST12*(-(CT2*(-

.0D0O+D02*(1.0DO0+k0O*CT1+

* hO*ST1)/D12))+CT1*(-

.0D0O+D22%*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))+CT

2*(D2*k2+D1*CST12*((-

.0D0O+D02*(1.0D0O+k0*CT1+h0*ST1)/D12)"ST2

* _ST1*(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*8T2)/D1 2)))

DV1=DSQRT(VR1*VR1+VT1*VT1)
DV2=DSQRT(VR2*VR2+VT2*VT2)
DVE(1)=DV1

DVE(2)=DV2

DVE(3)=DV1+DV2

DVE(4)=VR1

DVE(5)=VT1

DVE(B8)=VR2

DVE(7)=VT2

k1=-(CST12*((-1.0D0+D02*(1.0DO+k0*CT1 +h0*ST1)/D12)*
* GST2-ST1*(-1.0D0+D22*(1.0D0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))

h1=-(CST12*(-(CT2*(-
ODO+D02*(1.0DO0+k0*CT1+h0*ST1)/D12))+
* CT1*(-1.0D0+D22%(1 .0DO0+k2*CT2+h2*ST2)/D12)))
EC=DSQRT(K1*K1+H1"H1)
OME=DATAN2(H1/EC,K1/EC)
C1=U/D1
A1 =C1*C1/(1-EE*EC)
R1=C1*C1/(U*(1.0DO+EC*DCOS(T1-OME)))
R2=C1*C1/(U*(1.0DO+EC*DCOS(T2-OME)))
U1=1.0D0O/R1
Uu2=1.0D0O/R2
FI1=DACOS(DVE(5)/DVE(1))*GRAD
FI2=DACOS(DVE(7)/DVE(2))*"GRAD



