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Satélite

Manuel Bandeira

Fim de tarde,

No céu plambeo

A Lua baga

Paira

Muito cosmograficamente

Satélite.

Desmetafonizada,

Desmitificada,

Despojada do velho segredo de melancolia,
Nio € agora o golfao de cismas,

O astro dos loucos e dos enamorados.

Mas tdo-somente

Satélite.

Ah Lua deste fim de tarde,
Demissionaria de atribui¢des roméanticas,

Sem show para as disponibilidades sentimentais!

Fatigado de mais-valia,
Gosto de ti assim:
Coisa em si,

- Satélite.
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RESUMO

Neste trabalho, o problema de transferéncia de um veiculo espacial entre
duas orbitas elipticas nio coplanares dadas, através da aplicagio de dois impulsos, com
consumo minimo de combustivel € resolvido em dois casos diferentes: i) considerando
uma dindmica kepleriana para o movimento do veiculo espacial; e i) considerando uma
dindmica ndo kepleriana {potencial gravitacional terrestre nio uniforme e arrasto
atmosférico). Neste Gltimo caso o problema € resolvido transformando-o no Two Point
Boundary Value Probiem (TPBVP). Foi desenvolvido um novo método de célculo ¢ um
programa que utiliza as equagdes analiticas desenvolvidas neste método para gerar uma
estimativa inicial para o programa que resolve o TPBVP. O soffware desenvolvido para
gerar transferéncias orbitais em dindmica kepleriana sera utilizado pelo INPE em futuras
missdes espaciais, inclusive a missido do satélite China-Brazil Earth Resources Satellite
(CBERS). Foram geradas e analisadas varias simulagdes para se observar o
comportamento orbital de um veiculo espacial sujeito a diferentes perturbagdes e

vinculos, no que diz respeito ao consumo de combustivel.



BI-IMPULSIVE TRANSFERS BETWEEN ELLIPTIC NON
COPLANAR ORBITS WITH MINIMUM FUEL CONSUMPTION

In this work the problem of a spacecraft bi-impulsive transfer between
two given non coplanar elliptical orbits, with minimum fuel consumption is solved for
two different cases: i) considering the spacecraft movement on a keplerian force field;
and i) considering a non keplerian force field (the perturbing forces include Earth
gravity harmonics and atmospheric drag). In the last one the problem is solved by the
Two Point Boundary Value Problem (TPBVP) formulation. It was developed a new
algorithm and a software, that uses the analytical expressions developed in this
algorithm, to get an initial guess to solve the TPBVP. The software developed to
generate orbital transfers on a keplerian force field will be used by the INPE staff on
space missions like the satellite China-Brazil Earth Resources Satellite (CBERS).
Several simulations were performed to observe the spacecraft orbital behavior by
different kind of perturbations and constraints, on a fuel consumption optimization point

of view.
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APITULO 1

APRESENTACAQ

1.1 Introducéo

Desde muito cedo o Homem tem se interessado pelos movimentos dos
corpos celestes. Acreditava-se que o Sol, a Lua e os planetas controlavam o destino da
humanidade. Mas o interesse pelo estudo destes movimentos foi realmente despertado

pela necessidade de se medir o tempo e de se usar objetos celestes para orientagdo.

A teoria heliocéntrica de Copérnico abriu caminho para estudos mais
exatos e avangados. As leis de Newton e de Kepler formaram a base do que ficou entdo
conhecido como Mecénica Celeste, ou seja, o estudo do movimento espacial de corpos
pesados. Com esta teoria bem estruturada, o passo seguinte foi aplica-la aos veiculos
espaciais. Satélites artificiais, sondas ¢ naves tripuladas sdo hoje uma realidade gragas

aqueles primeiros seres humanos que olharam de forma curiosa para o céu.

Planejar e executar manobras em satélites que orbitam a Terra sdo hoje
objetivos importantes das atividades espaciais. Existem muitos estudos disponiveis na
literatura a este respeito e muitas alternativas para resolver estas questdes. Neste
trabalho, nos nos concentramos em encontrar solugdes para o problema de manobras
orbitais étimas em um campo de forga que seja ou ndo kepleriano. O problema de
manobras em um campo ndo kepleriano € um caso particular que ndo foi muito estudado
na literatura. Nos adotamos como modelo de propulsio, as transferéncias bi-impulsivas
(vaniagdo de velocidade instantinea nos pontos inicial e final da transferéncia).

Assumimos uma dindmica que contém o termo kepleriano e algumas perturbagdes



usuais, tais como: arrasto atmosférico ¢ ndo homogeneidade do potencial gravitacional

terrestre.

O problema acima apresentado foi transformado no conhecido Two Point

Boundary Value Problem (TPBVP).

1.2 Motivacgéo

Os problemas relativos a transferéncias orbitais sdo de considerdvel
importancia. Para orbitas nd3o coplanares, ¢ particularmente importante minimizar o
gasto de combustivel necessario para realizar uma mudanga de plano especificada. O
presente estudo pretende desenvolver algoritmos numéricos com utilizagdo pratica
imediata para obter o minimo incremento de velocidade necessdrio para realizar

transferéncias entre Orbitas elipticas ndo coplanares em uma dindmica ndo kepleriana.

Este estudo faz parte do programa de manobras orbitais do China-Brazil
Earth Resources Satellite (CBERS) e apesar de poder ser estendido para qualquer tipo
de transferéncia orbital bi-impulsiva, foi desenvolvido motivado pelas necessidades
deste satélite. O CBERS ¢ um satélite de sensoriamento remoto gue sera mantido em
uma 6rbita polar congelada (aproximadamente 98° de inclinagéo), garantindo assim uma
cobertura total da Terra em latitude e condi¢gdes de heliossincronismo, conforme

descrito no paragrafo abaixo.

Existe uma orbita fundamental para as missdes de sensoriamento remoto
que € chamada de hélio-sincrona. Esta orbita se desloca acompanhando o movimento
anual do Sol e sua vantagem € que as passagens do satélite ocorrem em horarios locais
constantes. Desta forma, as condi¢des de iluminagdo sdo as mesmas em l(odas as

passagens ¢ isto facilita a interpreta¢do dos sinais € a montagem das imagens finais.



Veiculos espaciais estdio sujeitos a perturbagbes devido a ndo
esfericidade do potencial gravitacional terrestre. A magnitude dos efeitos destas
perturbacdes depende dos valores iniciais de certos pardmetros orbitais, tais como semi-
eixo maior, excentricidade, inclinagdo e argumento do perigeu. Os efeitos de certas
perturba¢des podem ser minimizados através da escolha apropriada destes elementos

orbitais.

O periodo de uma orbita varia com a altitude do satélite. Uma drbita que
tem repetibilidade € aquela cujo periodo faz o satélite passar sobre 0 mesmo ponto da
superficie terrestre apos algumas revolugdes (do satélite ¢ da Terra). Uma Orbita que
apresenta uma repetibilidade conveniente para uma cobertura completa da superficie

terrestre é uma oOrbita recorrente.

Para observacdo da Terra é conveniente cscolher uma orbita com
excentricidade nula (6rbita circular), para nfio haver mudangas na altitude de observacio
dos dados. Porém, devido as perturbacdes, uma excentricidade nula nunca pode ser
mantida e esta acaba se desviando do valor zero. Com isto a altitude do satélite vai
variar com a anomalia verdadeira ¢, a partir dai, a precessdio do perigen provoca
diferengas na altitude do satélite para um mesmo ponte na superficie da Terra. Uma
escolha adequada para o argumento do perigen (90°) e para uma pequena excentricidade
pode manter o argumento do perigeu dentro de um estreito hmite em torno da condig@o
escolhida, que normalmente ¢ chamada de congelada. Mantendo o perigeu dentro da
condi¢io congelada, a altitude do satélite se mantém fixa em fung¢io da latitude. Este € o

conceito de orbita congelada (frozen orbit).

Uma orbita hélio-sincrona, recorrente e congelada ¢ particularmente
conveniente para aplicagdes terrestres e observagdes de sensoriamento remoto por varias

razdes:



o satélite passa em cada latitude no mesmo tempo local € como conseqiiéncia

apresenta as mesmas condigdes de iluminacéo terrestre a cada passagem;

e a maior parte da superficic terrestre pode ser mapeada por faixas continuas de
norte a sul em um periodo fixo com repetibilidade;

e o angulo médio de incidéncia do Sol no satélite se mantém dentro de limites
definidos, assegurando suprimento estavel de energia;

e 0 satélite passa em cada latitude com aproximadamente a mesma altitude, a

despeito da pequena excentricidade.

Um estudo detalhado sobre a necessidade de manobras espaciais para
satélites em Orbitas congeladas pode ser encontrado em Schulz (1996). As conclusdes

deste estudo sdo apresentadas aqui e sdo a motivagdo deste trabalho.

Uma vez que o satélite seja colocado em uma érbita congelada sofrendo
perturbagio devido ao potencial gravitacional terrestre, ele ird permanecer nesta érbita
sem requisitar grandes manobras corretivas pelo menos por 2 anos. Neste estudo, o
efeito do arrasto atmosférico ndo foi considerado e este pode modificar a conclusdo no

que diz respeito a realizagdo de manobras corretivas.

A questdo seguinte a ser abordada € a da realizagdo das manobras orbitais
e este € o objetivo deste trabalho. Para isto, foi desenvolvido um método de calculo e
um software que obtém a solugiio mais econdmica de uma transferéncia entre duas
érbitas dadas. Foi adotado como modelo de propulsor o caso mais popular na literatura.
que é o caso onde o controle admitido ao veiculo espacial € a aplicacdo de dois impulsos

(variacdo instantdnea na velocidade) nos instantes inicial e final da manobra.

Esse método de calculo foi dividido em duas etapas distintas. Em uma

primeira etapa foi considerada uma dinidmica que serd chamada ao longo do trabalho de



kepleriana pois as unicas forgas envolvidas na dindmica do sistema sdo as forgas dos
propulsores (instantdneas) e a forca gravitacional da Terra (assumida como um ponto de
massa). Nesta fase, o problema proposto ¢ obter uma 6rbita kepleriana de transferéncia
entre duas outras orbitas keplerianas ndo coplanares conhecidas previamente, de tal

forma que a soma das magnitudes dos dois impulsos aplicados seja minima.

ApoOs essa primeira etapa, buscou-se um método de solugdo para o
problema nio kepleriano baseado no Two Point Boundary Value Problem (TPBVP). Foi
assumido que a dindmica do sistema inclui forgas perturbadoras, iais come arrasto
atmosférico e atra¢do gravitacional terrestre (onde a Terra ndo € mais considerada como
um ponto de massa). A solugo obtida pelo método anterior (com modelo kepleriano) é
utilizada como estimativa inicial. Com essa solugédo foi iniciado um método numérico

de busca direta, que consiste nos seguintes passos:

i) Propagagdo da orbita. Propagagdo da orbita de transferéncia (que € obtida a
partir da aplicagfo do primeiro imputso obtido no caso kepleriano na orbita
inicial) do tempo inicial ao tempo final da transferéncia (o tempo final € fixo
para cada resolugio do TPBVPY,

ii) Busca dos vinculos: Verificaco da satisfagdo ou ndo dos vinculos no instante
final da manobra. Os vinculos aqui citados se referem as posi¢cdes do veiculo
espacial nos instantes inicial e final da transferéncia. Caso ndo estejam
salisfeitos, deve-se buscar um novo valor para os impulsos de tal forma que o
sistema caminbe para a satisfagéo dos vinculos;

iii)Orimiza¢cdo em relagdo ao tempo de transferéncia: Apods atingidos os vinculos,
deve-se variar o tempo de transferéncia com o objetivo de reduzir o custo da
manobra. Desta forma, o problema é resolvido para valores do tempo de
transferéncia entre 0,5 ¢ 1,5 vezes o tempo calculado pelo método com

dindmica kepleriana.



Os passos i) a iii) foram repetidos até obter-sc a resposta mais
econdmica, do ponto de vista de consumo de combustivel, para cada problema

simulado.

Com este esquema, foi obtida a solugio do problema de transferéncia de
um veiculo espacial entre duas orbitas dadas, através da aplicacdo de dois impulsos,

com consumg minimo de combustivel em uma dindmica ndo kepleriana.

Assim sendo, atendendo ao que foi decidido pelo grupo de trabalho do
INPE que participa do projeto CBERS, este trabalho pretende dar as seguintes

contribuig¢des:

i} Desenvolvimento, implementacgéo ¢ testes de um método numérico de célculo
de ftransferéncias entre duas Orbitas dadas em um campo gravitacional
kepleriano. Um soffware deste tipo serd de utilidade para o INPE em futuras
missfes e ndo exislia alé o momento;

ii) SimulagGes numéricas mostrando o incremento necessario, em termos de
consumo de combustivel, para uma manobra que possua vinculos nas regides
em que possam ser feitas as aplicagdes dos impulsos, em relagio a uma
manobra livre destes vinculos;

iii)Desenvolvimento de um método de calculo de manobras orbitais que possam
considerar perturbagdes sofridas pelo veiculo espacial durante a realizagio da
manobra;

ivi Simulagdes numéricas mostrando a importincia ou ndo desta dindmica ndo

kepleriana em diversas situa¢des possiveis.



1.3 Oreanizacio

O trabalho foi dividido em 6 capitulos, Sdo eles:

Capitulo 1. Apresenta o problema que serd resolvido por este trabalho e a sua
motivagao.

Capitulo 2. Apresenta uma revisio da literatura relevante para o estudo deste problema.

Capitulo 3. Obtém a solugdo do problema de transteréncia de veiculo espacial entre duas
orbitas elipticas ndo coplanares dadas, através da aplicacio de dois impulsos,
com consumo minimo de combustivel em uma dinidmica kepleriana.
Apresenta o mélodo de calculo € o software desenvolvidos que utilizam
equagdes analiticas para as componentes do impulso aplicado. O método
aqui apresentado ¢ original. embora ja existam na literatura outros métodos
de solugdo para 0 mesmo problema.

Capitulo 4. Busca um método de solugdo para o problema n&o kepleriano bascado no
TPBVP. Assume quc a dindmica do sistema inclui forgas perturbadoras
(arrasto atmosférico e geopotencial). A solugdo obtida no capitulo anterior €
usada como estimativa inicial. Na revisdo bibliografica efetuada ndo fol
encontrado trabalho algum que resolva o problema de transferéncia orbital
dentro das hipéteses aqui consideradas.

Capitulo 5. Aprcsenta ¢ analisa os resultados obtidos.

Capitulo 6. Apresenta as conclusdes ¢ os comentarios finais.



CAPITULO 2

REVISAQ DA LITERATURA

Manobras orbitais com consumo minimo de combustivel sdo o objetivo
deste estudo. Diversos trabalhos foram desenvolvidos nesta area de transferéncia 6tima

de veiculo espacial entre duas 6rbitas dadas ou entre dois pontos fixos.

Um dos estudos mais antigos sobre transferéncias orbitais é o classico
trabalho de Hohmann, no qual o autor propde uma 6rbita de transferéncia eliptica bi-
tangente com 4ngulo de transferéncia igual a 180° entre duas orbitas circulares
coplanares em um campo de for¢a inversamente proporcional ao quadrado da distincia.
Esta transferéncia, que entdo recebeu seu nome, foi durante muito tempo considerada

como a solugédo final do problema.

Uma solugdo tedrica completa do problema de transferéncia orbital entre
dois pontos do espago com consumo minimo de combustivel foi encontrada por Lawden
(1953). Devido ao extensivo trabalho tedrico desenvolvido por ele este problema foi

denominado Problema de Lawden.

O termo primer vector foi introduzido por Lawden para caracterizar os
multiplicadores de lagrange associados com o vetor velocidade em uma trajetdria
otima. Lawden encontrou uma condigdo necessdria para a otimizagdo de trajetorias

impulsivas em fun¢ido da magnitude deste vetor.

Em um trabalho de Edelbaum (1967) as solugdes conhecidas do
problema de Lawden sfo citadas e discutidas. Gobetz e Doll (1969) e Robinson

consideraram a aproximagio de impulsos instantineos ¢ também discutiram as solugdes



conhecidas deste problema. A aproximagdo impulsiva foi explorada ainda pelos
trabalhos de Eckel (1963), Prussing (1970) com dois ou trés impulsos, Pines (1964) que
encontra ¢ aplica constanles de movimento ao caso impulsivo para obter valores
aproximados das variaveis adjuntas e Robbins (1966) que faz um estudo analitico desta
aproximac¢io. Resultados muito importantes foram encontrados para transferéncias
Otimas com multiplos impulsos. Exemplos sdo os trabalhos de Lawden (1962),
Breakwell, as extensoes a transferéncia de Hohmann feitas por Sthernfeld, Edelbaum e o
trabalho onde Holker e Silber mostraram que a solugdo de Hohmann era a solugédo 6tima
apenas quando a razdo entre os raios das érbitas final ¢ inicial for menor que 11,939.
Quando esta razdo for maior que 11,939 ¢ menor do que 15,582 serd possivel encontrar
uma transferéncia tri-impulsiva que tenha um menor consumo de combustivel, desde
que o segundo impulso seja aplicado quando o veiculo se encontre a uma distancia
suficientemente grande do corpo central, ou seja, existird um valor minimo para essa
distancia, a partir do qual a transferéncia tri-impulsiva sera mais econémica. No caso
desta razdo ser superior a 15,582, qualquer transferéncia tri-impulsiva apresentard
menor consumo que a transferéncia de Hohmann; transferéncias 6timas entre elipses
coaxiais com impulsos instantdneos aplicados nos apsides por Marchal (1965},
transferéncias Otimas nas proximidades de uma orbita circular por Edelbaum e
transferéncias otimas entre orbitas hiperbélicas por Gobetz (1963) e por Marchal. Em
Marec (1979) encontram-se graficos comparando a eficiéncia das transferéncias de
Hohmann, bi-eliptica e bi-parabolica, para diferentes valores da razdo entre o raio final e
o raio inicial. Smith (1959) obteve solugfes exatas e aproximadas para diversos casos de
transferéncia entre duas Orbitas coplanares, lais como: orbitas com eixos alinhados ou
quase alinhados; uma das drbitas sendo quase-circular; as duas orbitas sendo quase-
circulares. Bender (1962) desenvolveu uma modelagem capaz de resolver qualquer
transferéncia entre orbitas coplanares. Estas e outras solugdes foram encontradas para

transferéncias 6timas cujo tempo de transferéncia nao é especificado.

Entretanto, mais resultados foram encontrados para o caso de tempo de
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transferéncia fixo. As publica¢Ses nesta area incluem estudos tedricos de Lawden,
Prussing (1969), solugdes para longos tempos de transferéncia de Marec (1967) e os
trabalhos de Lion e Handelsman (1968) que buscam ndo sd as magnitudes e direcdes
dos impulsos, mas também o seu numero, assun como 0s de Jezewski e Rozendaal

(1968), Gross e Prussing (1974), Eckel (1982) e Prussing e Chiu (1986).

As manobras tri-impulsivas foram estendidas ao caso eliptico por Ting,
que também mostrou que a aplica¢do de mais de trés impulsos ndo leva a uma solucéo
mais econdmica (no caso de empuxo infinito, que se traduz por impulso instantaneo) ¢
por Roth (1967) que obteve a solugfo de minimo incremento de velocidade para a

transformacéo bi-eliptica ndo coplanar, mas ainda mantendo as drbitas circulares.

Baseado nos estudos preliminares de Breakwell ¢ de Contensou (1962),
Moyer (1965) analisou a transferéncia entre uma oOrbita circular € uma eliptica usando
elementos orbitais. Esta formula¢do o tornou capaz de considerar transferéncias usando
N impulsos e resultou na prova da otimizagdo global tanto da transferéncia tipo
Hohmann quanto da transferéncia bi-parabolica para transferéncias entre uma orbita
circular ¢ uma eliptica. Hazelrigg mostra ainda uma outra prova para a otimizagio
global da transferéncia de Hohmann e da bi-paraboélica, que ¢ mais geral (segundo o
autor) € que atinge o resultado de forma mais direta. Também estuda transferéncias

Otimas hiperbdlicas que podem necessitar mais de quatro impulsos,

McCue (1963) estudou o problema de transferéncia bi-impulsiva entre
duas orbitas elipticas inclinadas, incluindo a possibilidade de rendez-vous. Eckel (1962)
encontrou a melhor solugdo bi-impulsiva para o caso de orbitas elipticas ndo coplanares,
depois generalizada para N impulsos (porém, com N dado « priori). Eckel ¢ Vinh
(1984) encontraram a solugio o6tima para o caso de transferéncias entre érbitas clipticas
ndo coplanares com tempo ou combustivel fixo, em que, quando se faz o tempo tender a

infinito, chega-se ao resultado de Hohmann.
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Outros trabalhos foram desenvolvidos no sentido de obter-se a diferenga
entre o caso ideal de propulsfo instantdnea (empuxo infinito) e o caso real de propulsio
limitada (empuxo finito), como o de Zee (1963) e o de Melton e Jin (1991) que estuda a
transferéncia entre duas drbitas circulares com dois impulsos de magnitudes fixas, em

que o objetivo é encontrar as dire¢des dos impulsos.

Dentro do dominio da propulsdo finita, Tsien mostrou que um empuxo
na direcdo do movimento ¢ mais eficiente que na sua perpendicular, e Lawden (1955)

buscou dire¢des Otimas para a aplicagdo do empuxo proximas a dire¢do do movimento,

Prussing e Clifton apresentaram um conjunto de condigdes necessarias e
suficientes para (ransferéncias impulsivas 6timas usando equacbes lineares gerais.
Recentemente, Carter contribuiu para o problema de trajetérias impulsivas 6timas com
tempo fixo, usando também sistemas de equagdes lineares. Moskowitz (1963) publicou
os resultados de dois tipos de aproximagdo para impulso finito: a linear ¢ a bi-linear,
ambas para o caso de pequenas transferéncias (correcdes) orbitais coplanares. E uma
outra aproximac#o linear foi desenvolvida por Biggs (1978), e s¢ aplica a transferéncias

de grande ou pequena amplitude.

Em seguida, Biggs (1979) estendeu este trabalho a um caso mais
genérico utilizando o método hibrido (onde as equagdes necessdrias de primeira ordem
do problema de controle 6timo associado sdo utilizadas, mas resolvidas através de um
método de busca direta) de otimizagfo. Este mesmo método hibndo foi utilizado por
Prado (1990) para uma transferéncia entre a Terra e a Lua. Um método analogo que usa
coordenadas polares e ndo elementos keplerianos, pode ser encontrado em Weif} (1985)
e também foi apresentado por Emo. Tomita e Feiring desenvolveram a mesma
abordagem hibrida, mas com a proposta de um novo algoritmo numérico para a solugio

do problema de minimizago.



Essencialmente, duas classes de métodos para resolver problemas de
trajetorias Otimas surgiram nos ultimos 40 anos. A primeira discretiza a forma
variacional do problema original, i.e., aproxima o problema de controle 6timo de um
problema de maximos e minimos discreto, que € entfo resolvido numericamente (como
por exemplo o método do gradiente). Este método é chamado de “direto”. Na outra
classificagdo as condigGes necessarias de primeira ordem para a otimizagdo sio
encontradas usando as equa¢des de Euler-Lagrange e o principio de maximo de

Pontryagin. Este método ¢ chamado de “indireto™.

Muitas técnicas foram desenvolvidas para resolver o TPBVP que resulta
do método indireto de solucionar problemas de trajetdrias 6timas. A lista inclui os
métodos de gradiente de Kelley, quasilinearizagio de Bellman e Kabala, métodos de
diferenga finita de Keller e técnicas de colocalizagdo de Russell ¢ Shampine (1972). O
principal inconveniente dos métodos indiretos é que eles requerem uma boa cstimativa
inicial para as varidveis do TPBVP. Neste trabalho nds superamos este inconveniente
desenvolvendo um conjunto de equagdes e um soffware que geram esta estimativa

inicial.

Em outros trabalhos, Ceballos e Rios-Neto usando a abordagem do
meétodo direto, com parametrizagdo da fungdo de controle do problema de controle
otimo associado, e Rios-Neto e Bambace (1981), usando a estimagdo linear dtima de
pardmetros, resolveram um problema de transferéncia em tempo minimo da Terra a

Marte, com baixo empuxo de diregdo variavel.

Um outro bom exemplo de resultados analiticos aproximados pode ser
encontrado em Broucke (1991), onde é considerado o problema de uma transferéncia

6tima com aplicacdo de um empuxo baixo e continuo.
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Como restricdio, Burns mostrou de uma forma geoméirica e sem
consideracfes sobre otimizagdo que, para orbitas coplanares que se interceptam, uma

transferéncia com impulso tangencial nem sempre pode ser utilizada.

Mais recentemente, Prussing (1993) desenvolveu uma equagio de quarta
ordem para resolver o problema de otimizagéo de transferéncias orbitais com consumo

de combustivel limitado.

Enright € Conway (1992), Pierson e Kluever (1994), Golan e Breakwell,
investigaram trajetdrias entre a Terra e a Lua, com consumo minimo de combustivel.
Todos os trés estudos utilizaram trajetérias influenciadas simultancamente pelos campos
gravitacionais da Terra e da Lua. Kluever e Pierson estenderam o trabalho anterior em
transferéncias planas o6timas com magnitude constante para um problema de

transferéncia tridimensional com consumo minimo de combustivel.

Ainda usando uma abordagem baseada na teoria do primer vector, mas
para o caso impulsivo, Fernandes e Moraes (1989), que estudam casos nfio singulares, e
novamente Fernandes (1989), que estuda casos singulares, levaram em consideragéo o
efeito do achatamento terrestre no problema de transferéncias orbitais 6timas. Fernandes
e Sessin (1989) estudaram uma extensdo deste problema, que ¢ a transferéncia de
empuxo baixo e continuo, através da expansio analitica e aplicagdo do método de Hori

para sistemas candnicos.

No presente trabalho ndés nos dispomos a resolver o problema de
transferéncias orbitais 6timas entre Orbitas nfo coplanares, sujeitas a perturbagGes

devidas ao geopotencial e ao arrasto atmosférico usando o TPBVP.
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CAPITULO 3

TRANSFERENCIAS BI-IMPULSIVAS TRIDIMENSIONAIS EM
UMA DINAMICA KEPLERIANA

3.1 Introducio

Foi obtida a solugéo do problema de transferéncia de um veiculo espacial
entre duas érbitas elipticas ndo coplanares dadas, através da aplicacéo de dois impulsos,
com consumo minimo de combustivel em uma dinamica kepleriana. Para isto
desenvolveu-se um novo método de calculo € um programa que utiliza as equagdes

analiticas desenvolvidas no método.

Foi considerado que as unicas forgas envolvidas na dinimica do sistema
sdo as forgas dos propulsores (instantdneas) e a for¢a gravitacional da Terra (assumida
como um ponto de massa). O problema resume-se em obter uma drbita kepleriana de
transferéncia entre duas outras Orbitas keplerianas ndo coplanares conhecidas
previamente. Essa manobra deve ser efetuada de tal forma que a soma das magnitudes

dos dois impulsos aplicados seja minima.

Este método permite que se escolham as regides orbitais nas quais os
impulsos poderfio ser aplicados. Desta forma, é possivel considerar vinculos que
coloquem restrigdes nas posigoes de aplicagio dos impulsos como, por exemplo, a de
que as manobras sejam efetuadas apenas em regides visiveis de uma determinada

estacdo de rastreamento.



3.2 O Método de Célculo

Para obter a solugio do problema dec transferéncia bi-impulsiva de um
veiculo espacial entre duas 6rbitas elipticas ndo coplanares dadas, com consumo minimo

de combustivel, seguimos os passos descritos abaixo.

Em primeiro lugar, é necessario obter as dire¢des dos planos orbitais.
Como as Orbitas inicial (6rbita A) e final (érbita B) sdo conhecidas, temos os cinco
clementos keplerianos de cada uma (semi-cixo maior, excentricidade, inclinagdo,
argumento do perigeu, argumento do nodo ascendente). Pode-se, entdo, escolher valores
para duas anomalias verdadeiras ¢ obter-se dois velores posigdo para cada Orbita, que

serdo denominados #, .7, 7,5, correspondentes a estas anomalias verdadeiras

escolhidas.
Com isto, obtém-se¢ 0s vetores unitarios normais para cada plano orbital:
= Fia X F,
1A A
S, =, (3.1)
‘rm X Fyp
- Fig X Fop
S, =2 8 (3.2)
B = . .
‘rIB X Fp

A seguir, deve-se definir o plano de transferéncia orbital. Para executar
esta tarefa ¢ necessdrio fixar os vetores posi¢do do inicio ¢ fim da transferéncia (#,7,) .
respectivamente. Isto pode ser feito assumindo-se valores para as anomalias verdadeiras
de inicio e fim de manobra (¢,,9,). E importante frisar que os valores destas anomalias
se referem aos respectivos planos orbitais e, portanto, sdo angulos em planos diferentes.
Estes valores serdo variados na orbita completa (0° ¢ 360°) para obter-se o minimo
consumo de combustivel da manobra e entdo ser possivel determinar onde aplicar os

impulsos. Como alternativa, pode-se escolher um ou mais sub-intervalos na regido 0° -
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360" de cada orbita para representar os possiveis vinculos de proibigdo de manobra em

certas rcgides.

Em outras palavras, vameos primeiramente equacionar ¢ resolver o
problema de transferéncia com minimo consumo de combustivel entre dois pontos fixos
(um pa orbita inicial e outro na érbita final) e a seguir faremos estes dois pontos
circularem pelas duas orbitas envolvidas para obtermos a transferéncia de menor

consumqaQ.

Com os vetores posigdo do inicio e do fim da manobra conhecidos,

obtém-se o angulo de transferéncia (o) entre 7 e # a partir de:

Fioh
cos(o) = ———. (3.3)
|"||'|"1‘

Posteriormente, obtém-se também o vetor unitario (¢ ) normal ao plano

de transleréncia:

|
x
il

[

(3.4

i
Il

|

X

il
N

E impertante notar que este passo faz com que os vetores 7, ¢ 7
colineares produzam uma singularidade. Por esta razdo, vetores proximos desta
condigdo ndo sdo adequados ao método de calculo. Esta restricdo impde limitagdes ao
método, que ndo tem capacidade de resolver problemas com geometria especial
(transferéncia de Hohmann, bi-eliptica, ete.). Porém, deve-se levar em conta que esta
classe de problemas apresenta solugdo imediata ¢ ndo necessita ser resolvida pelo

método aqui proposto. O programa se encarrega de nio considerar estes casos.
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Obtém-se o dngulo entre os planos da drbita inicial e de transferéncia ()

e 0 angulo entre os planos da drbita final e de transferéncia (1), através de:

cos(t) =S, -1, (3.5)
cos(h) = S, -1. (3.6)

- Y

_
orbita inicial

F X érbita final
orbita de transferéncia

Figura 3.1 - Angulos envolvidos na transferéncia entre duas orbitas nfo coplanares.

Tendo-se os dois vetores da drbita de transferéncia 7, e 7, pode-se
calcular: inclinag@o (i), argumento do nodo ascendente (€2,) e o &ngulo que representa
a soma do argumento do perigeu com a anomalia verdadeira (®., +¢,) da 6rbita de

transferéncia, usando-se:

cos(iy) =1z, (3.7)
cos(Q, )= M- %, (3.8)



rn-M
cos(wy + ;) = W (3.9)
1

onde, x,y,Z s30 os vetores unitarios das diregdes basicas do sistema de referéncia e

. Fxi
M=|——F|
zx!

Y
<

Figura 3.2 - Orbita de transferéncia.

Os outros elementos da orbita de transferéncia s¢ serdo determinados
depois que se resolver o problema de minimizar o combustivel, ou seja, minimizar a

variagao total em velocidade (AV).

Como se trata de transferéncias bi-impulsivas, o AV tem que ser
dividido em duas parcelas: AV, (primeiro impulso, a ser aplicado na orbita inicial) ¢
AV, (segundo impulso, a ser aplicado na orbita de transferéncia para atingir a érbita

final).
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As componentes radial ¢ transversal da velocidade na orbita inicial sdo

dadas por:

TR
V,= H e, sin(¢ )

1

(3.10)
p
Vor = 7 [1+e cos($,)],
Hl
onde,
u = constante gravitacional (398600,64 km’/s? para a Terra),
e, = excentricidade da orbita inicial;
H, = momento angular da orbita inicial;
¢,= anomalia verdadeira no ponto de aplica¢io do primeiro impulso.
Projeiando-as no plano de transferéncia, tem-se:
VrlT = Vrl
Vair = ¥4, -cos(&) (3.11)

Vir = Ve -sin(Q).

As componentes da velocidade apds o primeiro impulso na orbita de

transferéncia sio:

ks

Vi = H, ey sin(¢, )
no R

Ven = ;I—U + ey cos(Gy, )] (3.12)
T

Vo =0,
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e; = excentricidade da 6rbita de transferéncia;
H, = momento angular da o6rbita de transferéncia;
¢, = anomalia verdadeira no ponto de aplicagio do primeiro impulso medida

na érbita de transferéncia.

Assim, o primeiro impulso pode ser determinado como uma fungdo das

incognitas H.,, e;, ¢, pois:

AV =(Vm _Vl)z +(Vem — Vo 'COS(‘;))Z +(VBI -sin((;))z. (3.13)

r

O mesmo processo deve ser feito para o segundo impulso. As

componentes radial e transversal da velocidade na drbita final séo:

noo
Vo = Fez sin(¢,)
: (3.14)

n
Voo = F[l + &, cos(9, )],
2

onde,

e, = excentricidade da érbita final;

H_ = momento angular da érbita final;

¢, = anomalia verdadeira no ponto de aplica¢do do segundo impulso.
Projetando-se no plano de transferéncia, tem-se:

Var =V,

Vorr =V -cos(R)
Viar =V, -sin(R).

(3.15)



As componentes da velocidade no momento do segundo impulso na

Orbita de transferéncia sdo:

u )

Ve = EET sin(d, )

_ K : ”
Vo =—1+e; cos(¢r, )] (3.16)
.
Vira =0,
onde,
¢ =Py TO, (3.17)

¢ a anomalia verdadeira do ponto de aplicagdo do segundo impulso medida na o6rbita de

transferéncia.

E, assim, o segundo impulso fica também determinado como uma fungéo
de H.,e;.d . Esta expressdo é dada por:

2

AVE =(Vy =V )+ (Foy -cos(R) ~Vgp ) + (Vo -sin(R))

Te T

(3.18)

O problema agora pode ser resumido em minimizar o impulso total, dado

por:

AV(Hye,,bq) =|AV)|+|AV,

, (3.19)

sujeito aos dois vinculos dindmicos, que expressam o fato de que 7, e %, tem 0s mesmos
valores, independentemente de serem calculados na drbita de transferéncia ou nas

orbitas inicial (7 ) e final (% ).
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% _ HLE[I e cos(h,)] = Hli[l +e; cos(dry)] (3.20)
l_p = F
=l ey cos(8:)] = {1 ver ot +0) (321

Estas equagdes de vinculo sdo trabalhadas para transforma-las em

expressdes do tipo e (¢,) € H, (¢, ), como segue:

1+ ep-cos(dy)]

(3.20) = H; = H] [[1 ———y (3.22)

G2ty i = b2 L Elie°°:i2(¢+§)] (3.23)

om-om- it el o

[1+ ey -cos(d)] = ig_:j [[11 :2 EZZEE))]] [+ er - cos(py, + )] (3.25)
Como:

0- H? [1+e, -cos(d))] (3.26)

H! [1+e, cos(9,)]
¢ uma constante conhecida, podemos simplificar a Expressdo (3.25):

1+e.-cos(dy) =20 [1+e; - cos($;, +0)] (3.27)
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e; -[cos(dr) = Q- cosdy, +0)] = Q1] (3.28)
ou melhor:
e, = e-l (3.29)

C‘OS(d)TI) - Q ) COS(¢'T1 + G) ’

através de simulagdes numéricas descobriu-se que para manter-se e > 0 :

O-1
cos(d,) — Q- cos(by, +0)°

er(og) = (3.30)

A Equagio (3.30) expressa a excentricidade da orbita de transferéncia em

fun¢do da anomalia verdadeira ¢, .

Continuando o trabalho algébrico, temos:

(3.20) > [1+e; -cos(d,)] = %;[1 +e,-cos(9,)] (3.31)
H2
(3.21) > [1+e; -cos(dq +06)] = ?g[l +e, - cos(9,)] (3.32)
1 H:
(331) > e, = COS(%){H]Q[He. -cos(d)l)]—l} (3.33)

(3.32) > e, = ;{ﬂ[l+ez -cos(9,)] - 1} (3.34)

cos(¢py +0) sz
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(3.33)=(3.34) >

{ﬁ[l +e,-cos(d,)]- 1} = L(b“){ﬂ[l +e, -cos(9,)] - ]} (3.35)

B cos(dp, +0) | H

Como:

0l - [1+e os(d)l)]

A (3.36)
1 .
Q2 =[ ik ;fs(%)] (3.37)
s#o constantes conhecidas, podemos simplificar a Expressio (3.35):
2 _ cos(Pyy) o
H . Ql-1= e +G)[HT 0, - 1] (3.38)
2 _ cos(¢r,) _ }_ B cos(¢,)
HT{QI cosibr +0) ) T Cos(pr +0) G
ou melhor;
3 Cos(q)ﬂlﬂ
Hylg) = | (.40
1-—— 1. 2
e cos(d, +0)

A Equagio (3.40) expressa o momento angular da orbita de transferéncia
em funglo da anomalia verdadeira ¢.,. Podem existir valores de ¢., para os quais o
radicando da Equagfio (3.40) € negativo. Para estes valores nfo ha solugfo e o programa

ndo funciona. Este problema pode ser contornado induzindo-se o programa a nio
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considerar estes casos ou subdividindo o problema em intervalos que nfo contenham as

anomalias verdadeiras que tornam este radicando negativo.

Agora o AV ¢ fungdo apenas da anomalia verdadeira ¢, pois e (d) €
H,(¢;,) foram deduzidas. Diversas técnicas podem ser utilizadas para encontrar o valor

minimo de uma fungdo de uma variavel. Uma forma utilizada ncste trabalho € a busca

O(AV AV
da raiz real da equagfo éd))_o. A expressdo para é ¢—) pode ser obtida
Tl T

analiticamente com o auxilio do soffware Mathematica e a raiz da expressio pode ser
calculada com o uso de métodos numéricos como, por exemplo, o método da bissec¢éo
dentro do intervalo |0.27]. Este método € bastante recomendado para o problema em

questdo, conforme demonstrado em Prado e Broucke (1994).

Qutra forma possivel, e também utilizada neste trabalho, é o emprego de
rotinas de minimizagao de fun¢des como, por exemplo, a que foi encontrada em Press et
al. (1992). Pelo fato de ambas apresentarem resultados idénticos, a primeira técnica foi
suprimida para economia de tempo computacional. Porém, diversos casos foram

resolvidos com as duas técnicas como medida de seguranga.

Com o valor de ¢, para o qual AV ¢ mimmo, calculamos os outros
elementos da Orbita de transferéncia (semi-eixo maior, excentricidade, argumento do

perigeu).

A excentricidade ¢ calculada pela substitui¢do do valor encontrado para
¢, na Expressio (3.30). O semi-eixo maior pode ser calculado através de qualquer uma

das equagdes abaixo:

2
, o ali-a) )
I+e, -cos(dq,)
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- a.l.(] - €I2)

- 1te;-cos(, +0)

O argumento do perigeu € calculado através de:

FoM

cos(@y + Q) = W

(3.42)

(3.43)

E, assim, a drbita de transferéncia e os impulsos, que sero a estimativa

inicial para resolugdo do problema em uma dmamica ndo Kkepleriana, estdo

determinados.

Os resultados de diversas simulagdes efetuadas com o método descrito

neste capitulo serdo mostrados no Capitulo 5.
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CAPITULO 4

TRANSFERENCIAS BI-IMPULSIVAS OTIMAS EM UMA
DINAMICA NAO KEPLERIANA USANDO O “TWO POINT
BOUNDARY VALUE PROBLEM”

4.1 Introducéo

O problema de transferéncia bi-impulsiva entre duas érbitas elipticas nio
coplanares, com consumo minimo de combustivel em uma dindmica n&o kepleriana foi
transformado no conhecido Two Point Boundary Value Problem (TPBVP) e sua solugio

foi encontrada.

Dada uma estimativa inicial, que foi calculada através de um método que
usa uma dindmica kepleriana (as Unicas forgas envolvidas no sistema séo os propulsores
¢ a atragiio gravitacional da Terra, considerada como ponto de massa} e que estd descrito
no Capitulo 3, foi usado o TPBVP para resolver o problema assumindo que o sistema
dindmico inclui perturbagdes devidas ao arrasto atmosférico € & néo esfericidade do

potencial gravitacional terrestre.

Assim, tendo sido obtida a solu¢éio desejada, pode-se calcular manobras

orbitais reais e avaliar a variagdo do consumo de combustivel devido as perturbagdes.

Esta pesquisa ¢ uma continuagdo do estudo de transferéncias bi-
impulsivas entre duas érbitas coplanares com consumo minimo de combustivel que foi
desenvolvido por Prado (1993) e esta diretamente relacionada com o estudo sobre a

necessidade de manobras espaciais em satélites em érbitas congeladas (Schulz, 1996).
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4.2 O “Two Point Boundary Value Problem”

Quando o problema a ser estudado pode ser modelado através de
equagdes diferenciais ordindrias e tem que satisfazer vinculos para mais de um valor da
variavel independente, o problema resultante € chamado de Two Point Boundary Value
Problem. O estudo de transferéncia orbital realizado neste trabalho € um caso tipico
deste tipo de problema. O veiculo espacial deve partir de um estado com algumas
varidveis conhecidas (6rbita inicial), se deslocar até um segundo estado também com
algumas variaveis conhecidas (6rbita final) e, durante esta transferéncia, ter a dindmica
governada por equacdes de movimento que nada mais sdo do que as equagdes
diferenciais ordinarias. Portanto, para a realizacdo deste estudo, foi implementado o
caso mais comum de TPBVP, onde os vinculos devem ser satisfeitos em dois pontos -
nos instantes inicial e final da integragdo - para resolver o problema de manobras

orbitais bi-impulsivas nfio coplanares com otimizagfo de combustivel.

O TPBVP tem a seguinte forma: deseja-se encontrar a solugdo de um
conjunto de N equagdes diferenciais ordinarias de 1" ordem (as 6 equagdes que

governam o0 movimento de um veiculo espacial):

ar
= =3 4.1
dar @1
a  _  n.
_— =g ——F 4.2
dt Pyl 42)
onde,
F = vetor posi¢do (r,,ry,7.);
v = vetor velocidade (v, ,v,,v.);
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d, = vetor acelera¢do devido as perturbagdes (q,, ,dy, ,4,.);

¥= mddulo do vetor posicdo;

= = derivada em relagiio ao tempo,
!

satisfazendo », vinculos (as 3 componentes do vetor posigdo do priumeiro intpulse) em
wm ponto inicial ¢, (o instante do primeiro impulso) e o conjunto restante de 1y = N - 1,
vinculos (as 3 componentes do vetor posigédo do segundo impulso), em um ponto final ¢,

(o instante do segundo impulso).

4.3 O Método Numérico

Foi usado um método Cash-Karp Runge-Kutla de 5° ordem com controle

adaptativo de passo para integrar as equagdes de movimenlo.

Neste método sdo aproveitados os valores calculados pelo programa
kepleriano das componentes do vetor velocidade apds o primeiro impulso na orbita de
transferéncia como estimativa inicial. Tendo os valores das varidveis dependentes
solucionado o primeiro vinculo, as equagdes diferenciais ordindrias s@o integradas até o

tempo final da transferéncia.

O problema se resume a encontrar um bom ajuste dos parametros livres
do ponto inicial {a velocidade apds o primeiro impulso) que anule as discrepancias entre
a posicao final obtida através da integrag@io numérica das equagdes de movimento e a

posicdo desejada (vinculo no instante final).

Foram utilizadas subrotinas em FORTRAN ja prontas ¢ disponiveis em

Press et al. (1992) para implementar o método numérico. Dada uma estimativa inicial, a
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subrotina NEWT.FOR encontra as raizes de um conjunto de equagdes através de um
método de convergéncia global. O Runge-Kutta de 5* ordem utilizado estd na subrotina
ODEINT.I'OR. A rotina RKQS.FOR monitora o crro de truncamento local para garantir
a precisao ¢ ajustar o tamanho do passo, enquanto a RKCK.[FOR utiliza 0 método Cash-

Karp Runge-Kutta de 5 ordem para avancar a solugdo em um passo pré estabelecido.

4.4 O Programa

Foi descnvolvido um programa em FORTRAN (TPBVP.FOR) para
resolver o problema de transferéncia bi-impulsiva tridimensional usando o TPBVP ¢
sofrendo perturbagdes devido ao arrasto atmosférico ¢ aos harmonicos esféricos do

geopotencial.

O arquivo de entrada ¢ gerado pelo programa descrito no Capitulo 3, que
resolve o problema de manobras orbitais em uma dindmica kepleriana e que, entre
outras informagdes, fornece as posi¢des inicial e final étimas da transferéncia, as
velocidades antes e depois de cada impulso e as perturbagdes que se deseja levar em
consideragdo (nenhuma, geopotencial, arrasto atmosférico ou ambas). No caso da
perturbagdo devida aos harmonicos esféricos do geopotencial, € possivel escolher-se a

ordem dos harmdnicos zonais ¢ tesserais que se deseja incluir no céalculo.

Para calcular as aceleragdes devidas ao arrasto atmostérico ¢ aos
harménicos esféricos do geopotencial foram utilizados, respectivamente, os pacotes de
rotinas ACEDRG.FOR e PINES TOT.FOR. O pacote computacional ACEDRG.FOR
usa 0 modelo de Jacchia-Roberts (Roberts, 1971) corrigido e implementado na Diviséo
de Meccénica Orbital e Controle do INPE (Kuga, 1985; Rios Neto, 1973). O pacote

PINES TOT.FOR usa o desenvolvimento recursivo do geopotencial conforme
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apresentado em Pines (1973), junto com o modelo GEM10B dos harménicos esféricos

terrestres.

O programa TPBVP.FOR utiliza os dados obtidos na solugdo com
dindmica kepleriana como estimativa inicial. Sendo assim. o programa executa as
seguintes tarefas: i) parte da posi¢do inicial 7, (vinculo no instante inicial); /i) assume
que a velocidade inicial seja v, a velocidade obtida pela solugdo do problema com
dindmica kepleriana; iii) integra numericamente as equagdes de movimento pelo mesmo
intervalo de tempo dado pela estimativa inicial; iv) verifica se a posicdo desejada
{vinculo no instante final) foi atingida (em geral, a existéncia de perturbacdes na
dindmica faz com que este vinculo ndo seja satisfeito em uma primeira iteragdo); e v) 0
programa entdo resolve o TPBVP usando um método multidimensional de procura de
raizes (um método globalmente convergente baseado no método de Newton-Raphson
para resolver sistemas de equagdes ndo lineares e que estd descrito cm Press et al., 1992)
e, assim, calcula uma nova estimativa para a velocidade inicial v, a partir do erro na
satisfagdo do vinculo no instante final. Este passo ¢ repetido até que o vinculo seja

atingido dentro de uma precisdo numeérica estipulada.

F preciso levar-se em consideragio que sdo utilizados como estimativa
inicial para as posigdes inicial e final da transferéncia os raios vetores 7, € v, que foram
obtidos através da variacdo discreta das anomalias verdadciras das érbitas inicial e final
no programa dc dindmica kepleriana. Por conta disto a manobra calculada pelo
programa TPBVP.FOR néo ¢ 6tima, pois o método de discretizagdo pode negligenciar
os valores das posi¢des inicial c¢/ou final que correspondem a melhor solugfo possivel
(menor consumo de combustivel} e considerar apenas uma solu¢fo proxima da otima.
Além disto, para uma dindmica perturbada pode haver uma transferéncia cujos pontos
inicial ¢ final scjam ligeiramente diferentes e melhores (scmpre do ponto de visia de
otimizagdo) do que os valores fornecidos pela dindmica kepleriana. Porém, os tesics

mostraram que, na pratica, cstas difcrengas nfo sio significativas e, assim, a



transferéncia calculada pelo programa TPBVP.FOR pode ser considerada otima do

ponto de vista pratico.

Uma outra quesido a ser abordada se refere ao tempo de duragio da
manobra. Existe a possibilidade de que um tempo de transferéncia diferente do obtido
pela solugdo com dindmica kepleriana (At} seja mais eficiente, em termos de um menor
consumo de combustivel, devido a uma menor variagdo de velocidades (AV, 4, ). Para
verificar esta possibilidade, o programa resolve o problema para diferentes valores do
tempo de transferéncia, entre 0,5-Ar e 1,5:Af, para verificar se exisle alguma

transferéncia que apresente um menor consumo de combustivel.

A subrotina de integrag@io devolve os novos valores das velocidades nos
pontos dos primeiro ¢ segundo impulsos na orbita de transferéncia, corrigidos devido as

perturbagdes.

O TPBVP.FOR calcula os valores 6timos das variagdes na velocidade
para a manobra estudada e produz um arquivo de saida com informag¢des sobre a drbita
otima de transferéncia, os pontos onde devem ser aplicados os impulsos, as
componentes dos impulsos, o impulso total, o impulso total kepleriano e os tempos de

duragfo das transferéncias perturbada ¢ kepleriana.
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CAPITULO 5

RESULTADOS

5.1 Introducéo

Foram gerados resultados numéricos para diversos tipos de transferéncias

orbitais.

Em uma primeira ctapa sio apresentadas e analisadas as simulagles
realizadas com o programa que utiliza uma dindmica kepleriana. Estes resultados sfo
comparados com os resultados obtidos através de um outro método de célculo descrito
em Altman e Pistiner (1964) ¢ implementado pela aluna de mestrado da Divisdo de
Engenharia e Tecnologia Espaciais opgdo Mecénica Espacial e Controle Maria Matilde
Netto dos Santos Paulo e sfio comparados também com resultados de transferéncias
continuas dispostas em Biggs (1978). Estio incluidos nesta parte testes relativos ao
efeito dos vinculos de proibi¢do da aplicagdo do impulso em algumas regides da 6rbita,
principalmente devido & condi¢dio de so aplicar impulsos quando o veiculo esta visivel

em uma determinada estagfio de rastreamento.

Na segunda etapa encontram-se os testes realizados com o programa
TPBVP.FOR. Sdo comparados os resultados dos casos kepleriano, perturbados pelos
harmonicos esféricos terrestres, pelo arrasto atmosférico e também por ambas. Por falta
de casos tridimensionais perturbados na literatura para comparagfo, estas simulagdes
sdo analisadas de acordo com o seu comportamento esperado. Deve-se levar em conta
que neste trabalho ndo estd sendo assumido algum tipo de erro nos propulsores.
Dependendo da situagio particular, erros deste tipo podem ter uma magnitude maior que

os efeitos aqui estudados.
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Foi abordada ainda a questdo de estabelecer qual € o erro encontrado no
caso de se aplicar o impulso calculado pelo programa kepleriano na drbita inicial em
uma dindmica ndo kepleriana, ou seja, descobrir a que distdncia se chega do ponto
desejado (%) da 6rbita final utilizando um impulso calculado para um caso nio
perturbado. Com isto, pode-se calcular o custo, em termos da ndo satisfagio dos
vinculos, para uma manobra que néo leve em conta a dindmica perturbada durante o

calculo dos impulsos.

5.2 Simula¢des com Dindmica Kepleriana

5.2.1 Comparacfio entre a variacio total em velocidade calculada e a da literatura

Sao apresentadas algumas simulagdes realizadas com o programa
descrito no Capitulo 3, que utiliza uma dindmica kepleriana, ou seja, as unicas forgas
envolvidas na dindmica sio a dos propulsores do satélite ¢ a devida a atracho
gravitacional da Terra (considerada como ponto de massa), para encontrar 0 minimo
consumo de combustivel para uma transferéncia bi-impulsiva entre duas drbitas nio

coplanares.

Em todos os casos foi repetido o processo de busca de minimo consumoe
de combustivel (AVrgraL) através da variagdo dos valores das anomalias verdadeiras
inicial e final (¢, € ¢,) entre 0° e 360°, i.e., para cada transferéncia entre duas orbitas
dadas foram consideradas as diferentes combina¢des possiveis de raios vetores das
posigdes inicial e final até encontrar a combinag¢fo cuja variagdo de velocidade
necessaria para a transferéncia é menor. Em poucos casos o programa funcionou em
todo intervalo sem parar em alguns pontos devido a problemas numéricos. Foi

necessario repartir o intervalo 0° a 360 em sub-intervalos que excluem os pontos
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problemdticos onde o programa funcionou perfeitamente. Isto indica que existem
problemas de convergéncia em pontos especificos, mas a técnica de subdividir o
intervalo em intervalos menores que excluem estes pontos funcionou bem em todos os

exemplos testados.

S#o apresentados em cada caso: os valores dos elementos keplerianos das
orbitas inicial e final; o semi-eixo maior da 6rbita de transferéncia; a excentricidade da
orbita de transferéncia; as anomalias verdadeiras dos impulsos na orbita de
transferéncia; e os valores das variagdes de velocidades (que podem ser traduzidos por
consumo de combustivel) calculados pelo programa kepleriano (Capitulo 3), por

Matilde dos Santos Paulo (obtidas através de comunicagdo pessoal) e por Biggs (1978).

Foram utilizados exemplos similares aos encontrados em Biggs (1978),
no sentido de serem transferéncias entre as mesmas orbitas, para melhor comparacéo.
Porém, ¢ preciso ter em mente que Biggs calcula o minimo consumo de combustivel
nestas transferéncias orbitais considerando que o veiculo espacial possui um tnico
motor que € responsavel por um empuxo continuo, ou seja, o combustivel é queimado
durante um certo intervalo de tempo finito ao longo da 6rbita de transferéncia. Este tipo
de restricdo requer equagdes diferentes das usadas nas transferéncias que consideram as
manobras impulsivas (intervalo de tempo infinitesimal para a propulsio) além de poder

apresentar resultados diferentes, em termos de custo, em alguns casos.

a) Uma transferéncia entre duas orbitas elipticas e ndo coplanares, com pequena
variagdo em todos elementos orbitais € apresentada. Os elementos keplerianos da orbita

inicial sio:

semi-¢ixo maior: 12030,0 km;
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excentricidade: 0,02000;
inclinagfo: 0,00873 rad (0,5%;
argumento do perigeu: 3,17649 rad (182°%;
nodo ascendente: 0,0 rad (0°).

Os elementos keplerianos da orbita final sdo:

semi-eixo maior: 11994,7 km;
excentricidade: 0,01600,

inclinagfio: 0,00602 rad (0,3%;
argumento do perigeu: 3,05171 rad (175,9%);
nodo ascendente: 0,15568 rad (8,9°).

As anomalias verdadeiras das drbitas inicial ¢ final foram inicialmente
variadas em sub-intervalos dentro do intervalo 0° - 360°, até encontrar-se o intervalo que
apresentava o par de anomalias verdadeiras correspondente & menor variagdo em
velocidade. O melhor resultado foi encontrado no subintervalo onde a anomalia
verdadeira da orbita inicial varia entre 4,00 ¢ 4,30 rad com um incremento de 0,05 rad e
a anomalia verdadeira da Orbita final varia entre 3,00 e 6,28 rad com o mesmo

incremento.

Os resultados obtidos foram os seguintes:

semi-eixo maior da Orbita de transferéncia: 12038,1 km;
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excentricidade da o6rbita de transferéncia;  0,01945;
anomalia verdadeira do primeiro impulso:  4,03754 rad (231,3%);

anomalia verdadeira do segundo impulso:  5,91049 rad (338.6"),

sendo, cstas anomalias, medidas na orbita de transferéncia.

As variagdes totais em velocidade sdo:

Programa kepleriano: 0.02222 km/s;
Matilde dos Santos Paulo:  0.02205 km/s;

Biggs (1978): 0,02210 km/s.

Os resultados s@o todos muito semelhantes entre si. Em particular, o
resultado obtido pelo programa kepleriano ¢ muito proximo ao obtido por Matilde dos
Santos Paulo, que utiliza um método de calculo diferente para a mesma modelagem
(ponto material sujeito a alteragdes instantdneas de velocidade e dindmica kepleriana).
Os resultados mostram valores para a variagdo em velocidade dentro do esperado, ou
scja, na mesma ordem de grandeza da rcferéncia. Em Biggs (1978) cncontra-s¢ o
consumo total de combustivel desta transferéncia. Considerando o empuxo continuo,
cstc valor foi transformado em variagdo de velocidade através da cquagio de

Tsiolkovsky (Chobotov, 1991}:

ﬁ‘?i
/_\V:go-ls,,-lr( } (5.1)

N

onde,
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variagéo total de velocidade;

constante gravitacional terrestre = 9,80660 x 107 km/s?;
impulso especifico = 255 s;

massa inicial = 300 kg;

massa final = 297,36 kg.

Todos os métodos numéricos envolvidos lidam com variagdes discretas

da variavel independente e existem muitos minimos locais. Devido a este fato, minimos

locais em pontos diferentes podem apresentar consumo muito préximo. Assim sendo, a

comparagédo deve ser restrita ao consumo de combustivel ¢ ndo levar em conta os pontos

de aplicagdo do impulso e outras varidveis.

h) Um segundo teste é apresentado com dados para as 6rbitas inicial ¢ final obtidos em

Biggs (1978). Os elementos keplerianos da érbita inicial sdo:

semi-eixo maiot: 4500,0 km;
excentricidade: 0,50000;
inclinagiio: 0,13963 rad (8°%);
argumento do perigeu: 5,93412 rad (-20°;
nodo ascendente: 3,75246 rad (-145%).

Os elementos keplerianos da orbita final séo:

semi-elxo maior: 7435,0 km;

excentricidade: 0,12200;
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inclinagio: 0,03997 rad (2,3%);
argumento do perigeu: 5,93412 rad (-20°);
nodo ascendente: 3,75246 rad (-145°).

O melhor resultade foi encontrado no intervalo onde a anomalia
verdadeira foi variada de 1,10 a 1,70 rad com um incremento de 0,01 rad na érbita

inicial, e de 3,00 a 6,28 rad com o mesmo incremento na oérbita final.

Os resultados obtidos foram os seguintes:

semi-eixo maior da drbita de transferéncia: 5348 8 km;
excentricidade da orbita de transferéncia: 0,55684;
anomalia verdadeira do primeiro impulso:  0,74217 rad (42,5%;

anomalia verdadeira do segundo impulso:  3,23394 rad (185,2°).

As variagdes totais em velocidade sdo:

Programa kepleriano: 2,52782 kin/s;
Matilde dos Santos Paulo: 2,94 km/s;

Biggs (1978): 2,66888 km/s.

O programa kepleriano aqui apresentado encontrou um resultado da
mesma ordem de grandeza que o de Matilde dos Santos Paulo, porém com menor

consumo de combustivel. A justificativa desta pequena diferenca vem da grande
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sensibilidade do problema aqui tratado com relagdo a pardmetros numéricos. Existem
diversos minimos locais ¢ nem sempre o método numérico consegue obter 0 menor
deles através de uma busca discreta. De acordo com o esperado, foi encontrado também
um resultado diferente e melhor que o de Biggs (1978), pois além de se tratar o
problema com uma transferéncia finita, o caso testado nesta referéncia apresenta

vinculos a screm superados que ndo foram incluidos nas simulagdes aqui realizadas.
FFoi usada a Equagdo (5.1) para transformar variacdo em massa em

variagdo em velocidade. Porém, o impulso especifico (/gp) neste caso é igual a 433 s e as

massas inicial € final sfo, respectivamente, iguais a 11300 kg e 6030,5 kg (Biggs, 1978).

5.2.2 Tesles de visibilidade

Para se observar as diferengas no consumo de combustivel devidas a
vinculos impostos por possivels problemas de visibilidade de uma determinada estagdo
de rastreamento, foram feitas duas simulagdes: a primeira é uma transferéncia entre uma
orbita baixa levemente inclinada ¢ excéntrica ¢ uma orbita geoestacionaria ¢ a segunda é
uma transferéncia cuja orbita final é a érbita nominal do CBERS, Em termos praticos,
cstes vinculos requerem que o impulse ndo possa ser aplicado em cerlas regides da
orbita do veiculo espacial, ¢ a variagido no consumo de combustivel imposta por estas
restrigdes ¢ avaliada através da subdivisdo dos intervalos das anomalias verdadeiras das

orbitas inicial e final.

a) Simulagdo para avaliar o custo devido a restrigdes de visibilidade cuja orbita final é

uma orbita geocstacionaria.

Os clementos keplerianos da érbita inicial sdo:
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semi-cixo maior: 7500,0 km;
excentricidade: 0,02000;
inclinagdo: 0,03491 rad (2");
argumento do perigeu: 0,87266 rad (50%;
nodo ascendente: 0,52359 rad (30°).

Os elementos keplerianos da drbita final sdo:

semi-eixo maior: 42164,2 km,;
excentricidade: 0,0,

inclinagio: 0,0 rad (0");
argumento do perigeu: 0,87266 rad (50%);
nodo ascendente: 0,52359 rad (30°).

Em uma primeira etapa. as anomalias verdadeiras foram variadas de 0" a
360° nas orbitas inicial e final. O resultado obtido para a variagdo minima em

velocidade foi:

AV =3,649 km/s

Outros resultados obtidos:
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semi-eixo maior da Grbila de transferéncia:  24910,7 km;
excenlricidade da orbita de transferéncia:  0,69486;
anomalia verdadeira do primeiro impulso:  0,04563 rad (2,6");

anomalia verdadeira do segundo impulso:  3,06097 rad (175,3°).

6o oo
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o 30 6od
1202150

50 1800

180% 210
3307 3600

Grbita inicial

2102 20°

00% 3307
Grbita final

240% 2700 270" 3007

Figura 5.1 - Subdivisdo dos intervalos da anomalia verdadeira da érbita final

Em uma segunda etapa os intervalos das anomalias verdadeiras foram
subdivididos, de forma a ser possivel comparar as variagdes do consumo de combustivel
através do AV, para diferentes casos de visibilidade da estagao de rastreamento. Primeiro
foi mantido o intervalo de variagdo de 0° a 360" para a anomalia verdadeira da orbita
inicial {¢,) e subdividido o intervalo de varia¢do da anomalia verdadeira da orbita final
(¢,) em subintervalos de 30" (Figura 5.1). Depois, foi a vez de manter o intervalo de
variagdo de 0" a 360" para a anomalia verdadeira da orbita final e subdividir da mesma
forma o ntervalo de variagio da anomalia verdadeira da 6rbita inicial. Em uma altima

ctapa os intcrvalos de variagdo das anomalias verdadeiras das duas orbitas foram
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subdivididos em intervalos iguais de 30°. Os resultados podem ser obscrvados nas

Tabelas 5.1, 5.2 ¢ 5.3.

TABELA 5.1 - TESTE 1 DE VISIBILIDADE

8 b, AV (km/s)

0" a 30° 3,963

30%a 60 4,035

60" a 90" 3,964

90" a 120" 3,882

120° a 150° 3,708

0" a 360" 150% a 180" 3,759
180" a 210" 3,809]

210° a 240° 4,290

240" a 270" 3,965

270° a 300° 3,910

300° a 330° 3,649

330" a 360° 3,675

TABELA 5.2 - TESTE 2 DE VISIBILIDADE

b 0) AV (km/s)
0" a 30° 4,072
30" a 60" 4,307
60° a 90° 4,185
90°a 120° 3,773
120° a 150" 3,649
150° a 180° 0° a 360° 3,714
180°a 210" 3,846
210% a 240° 4,103
240° a 270° 4,035
270° a 300" 3,915
300 a 330° 3,921
330°a 360° 3,716
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TABELA 5.3 - TESTE 3 DE VISIBILIDADE

b, P AV {km/s)
0°a30° 0" a 30" 12,689
30° a 60° 30%a 60° 12,606
60" a 90" 60" a 90" 12,504

90°a 120° 90" a 120° 12,408
120" a 150" 120" a 150° 12,341
150" a 180" 150" a 180° 12,320
1807 a 210" 180°a210° 12,329
210" a 240° 210° 3 240° 12,333
240°a 270" 240% a 270° 12,390
270% a 300° 270° a 300° 12,489
300° a 330° 300 a 330° 12,599
330° a 360" 330" a 360° 12,691

Estes resultados mostram que os efeitos da visibilidade de uma estagéo
de rastreamento existem e em alguns casos podem ser muito comprometedores. Os
resultados da Tabela 5.3 demonstram claramente que este tipo de restrigdo pode
incrementar o gasto de combustivel em até 4 vezes. Mesmos os resultados das restrigdes
em apenas uma das anomalias mostram que este gaslo alcanga a ordem de 10% sobre o

valor que teria se nido houvesse restrig¢io.

A raz80 para a constru¢do da Tabela 5.3 € explicada a seguir, Supde-se
que a misséo esteja sendo rastreada por uma estagdo terrestre apenas e que os impulsos
sd possam scr aplicados quando o satélite é visivel a partir desta estagdo. Isto significa
que a regido da orbita onde um impulso pode ser aplicado ¢ bastante estreita. O valor
exato depende de cerlos parametros, como por exemplo a altitude da orbita e
informagdes relativas a antena. Apenas como um exemplo, as orbitas foram divididas
em intervalos de 30° cada. Para as manobras simuladas neste exemplo o argumento do

perigeu ndo ¢ alterado, logo a mesma regido permitida para a aplica¢do de impulso na
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orbita inicial € valida para a orbita final. Por este motivo as combinag¢des da Tabela 5.3

utilizam os mesmos intervalos para as anomalias verdadciras ¢; ¢ ¢, .

b) Simulagio para avaliar o custo devido a restri¢des de visibilidade cuja orbita final é a

orbita nominal do CBERS.

Os elementos keplerianos da drbita inicial sdo:

semi-eixo maior:

excentricidade:

inclinagdo:

argumento do perigeu:

nodo ascendente:

7000,0 km;
0,02000;

1,57080 rad (90%;
1,72253 rad (98,7°);

4,93805 rad (-77,1%).

Os elementos keplerianos da 6rbita final sdo:

semi-eixo maior:
excentricidade:
inclinacio:

argumento do perigeu:

nodo ascendente:

7148.9 km;
0,00206;

1,71969 rad (98,5,
1,72253 rad (98,7");

4,93805 rad (-77,1%).
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Em uma primeira etapa, as anomalias verdadeiras foram variadas de 0° a
360° nas 6rbitas inicial e final. O resultado obtido para a variagio minima em

velocidade fo1:

AV =1,123 km/s

Qutros resultados obtidos:

semi-eixo maior da 6rbita de transferéncia: 7076,8 km;
excentricidade da 6rbita de transferéncia:  0,01693;
anomalia verdadeira do primeiro impulso:  0,72712 rad (41,7°);

anomalia verdadeira do segundo impulso:  4,03435 rad (231,2°).

O passo seguinte ¢ subdividir os intervalos das anomalias verdadeiras da
mesma forma que foi feito no exemplo anterior para comparar as variagdes do consumo
de combustivel através do AV, para diferentes casos de visibilidade da estacdo de
rastreamento. No terceiro caso os intervalos da orbita final foram subdivididos em trés
para cada subintervalo da drbita inicial, para avaliar-se o custo de uma pequena variagéo
no argumento do perigeu provocada por uma perturbagfo Os resultados podem ser

observados nas Tabelas 5.4, 5.5 e 5.6.
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TABFETA 5.4 - TESTE 4 DE VISIBILIDADE

4 0> AV (km/s)

0°a 30° 1,227

30° a 60° 1,241

60° a 90° 1,123

90° a 120° 1,188

120° a 150° 1,418

0° a 360° 150° a 180° 1,278
180°a210° 1,215

210° a 240° 1,172

240° a 270° 1,131

270° a 300° 1,161

300 a330° 1,199

330° a 360° 1,200

TABELA 5.5 - TESTE 5 DE VISIBILIDADE

0, 7 AV (km/s)
0°a 30° 1,269
30° a 60° 1,410
60° a 90° 1,138
90° a 120° 1,140
120° a 150° 1,172
150° a 180° 0° a 360° 1,195
180° a210° 1,195
210° 2 240° 1,216
240° 2 270° 1,168
270° a 300° 1,123
300° a 330° 1,203
330° a 360° 1,219
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TABELA 5.6 - TESTE 6 DE VISIBILIDADE

o (% AV (km/s)
330°a 360° 23,135
0°a30° 0°a30° 4,958
30 a 60° 2,036
0°a30° 23,128
30° a 60° 30° a 60° 2,853
60° a 90° 1,329
30°a 60° 21,483
60° 2 90° 60° a 90° 1,669
90° a 120° 1,413
60° a 90° 23,025
90" a 120° 90° a 120° 1,783
120° a 150° 1,391
90° a 120° 28,411
120" a 150° 120°a 150° 2,922
150° a 180° 2,081
120°a 150° 15,831
150°a 180° 150° a 180° 4,300
180°a210° 2,543
150° a 180° 20,400
180°a210° 180°a210° 3,857
210° a 240° 1,569
180°a 210° 20,356
210° a 240° 210°a 240° 2,012
240° a 270° 1,131
210° a 240° 14,978
240° a4 270° 240%a 270° 1,161
270° a 300° 1.161
240° a 270° 21,444
270° a 300° 270° a 300° 1,826
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__________ 300° 2 330° ]
270° a 300° 27,654
300° a 330° 300° a 330° 3,536
330° a 360° 2,648
300° a 330° 27,975
330°a 360° 330%a 360° 4,464
0°a 30° 2,410

Estes resultados apresentam o mesmo comportamento dos resultados do
exemplo anterior para 0s casos em que tem-se 0s mesmos subintervalos para as
anomalias verdadeiras das drbitas inicial e final: uma restricdo devida a falta de
visibilidade de uma estagio de rastreamento pode provocar um incremento de até 4
vezes no consumo de combustivel de uma manobra. Esta afirmago pode ser aferida
comparando-se ¢ melhor resultado para o incremento de velocidade total (1,123) com o
pior resultado da Tabela 5.6 (4.958). As simula¢bes demonstraram, também, que
dependendo dos intervalos de variagdo das anomalias verdadeiras o custo da manobra
pode alcangar valores de mais de 20 vezes o custo da manobra sem restricdo ou, por

outro lado, ndo apresentar aumento de consumo de combustivel significativo.

5.3 Simulagées com Dindmica N&o-Kepleriana

5.3.1 TPBVP.FOR

O programa descrito no Capitulo 4, que resolve o Two Point Boundary
Value Problem, fol testado através de vérias simulagdes de transferéncias orbitais em

dindmicas keplerianas e ndo keplerianas.
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No arquivo de entrada € possivel especificar que tipos de perturbagées se
deseja levar em consideragdo durante a transferéncia orbital. A escolha ¢ feita entre:
nenhuma perturbagdo; com perturbagdo devida aos harmoénicos esféricos do
geopotencial (podendo-se escolher a ordem dos harménicos zonais e tesserais); com
perturbagio devida ao arrasto atmosférico, € com perturbagdo devida, tanto ao

geopotencial, quanto ao arrasto.

A estimativa inicial, necessaria para resolver-se 0 TPBVP, é gerada pelo
programa com dindmica kepleriana descrito no Capitulo 3 e seus resultados também séo

apresentados.

Em cada uma das simula¢les abaixo sdo descritos os tipos de
transferéncia apresentando-se os elementos orbitais das orbitas inicial e final, além de
comparados os resultados gerados pelo programa kepleriano, e pelo ndo kepleriano

(TPBVP) para todos os tipos de perturbagao.

a) Nesta simulagdo ¢ demonstrada uma corregfo orbital para um satélite artificial em

6rbita polar. Os elementos orbitais da érbita inicial séo:

semi-eixo maior: 7000,0 km;
excentricidade:; 0,02000;
inclinagfo: 1,57080 rad (90°);
argumento do perigeu: 1,72253 rad (98,7%);

nodo ascendente: 4,93805 rad (-77,1°).
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Os elementos orbitais da Orbita final representam a 6rbita nominal do

CBERS:
semi-eixo maior: 7148,9 km;
excentricidade: 0,00206:
inclinagiio: 1,71969 rad (98,5%);
argumento do perigeu: 1,72253 rad (98,7°%);
nodo ascendente: 4,93805 rad (-77,1°).

Os resultados séo:

Programa kepleriano: 1,1232294 kan/s
TPBVP sem perturbagio: 1,1232294 km/s
TPBVP com Geopotencial: 1,1232297 kim/s
TPBVP com Arrasto: 1,1232339 kim/s
TPBVP com Geopotencial + Arrasto: 1,1232340 km/s

Os resultados apresentados afravés das componentes (x, ¥, z) do vetor

velocidade depois do primeiro impulso podem ser observados na Tabela 5.7.
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TABELA 5.7 - COMPONENTES DO VETOR VELOCIDADE DO TESTE A

Vix iy Viz
Sem perturbagéo -1.037055139 -4.538820294 6.038772244
Geopotencial -1.037055586 -4.538822227 6.038773071
Arrasto -1.037084038 -4.538961106 6.038717593
Geopot. + Arrasto -1.037084021 -4.538961035 6.038717824

Os resultados demonstram que ambas perturbagdes atuam no satélite em

uma transferéncia entre drbitas baixas, embora de forma muito sensivel,

h) Nesta simulagio é testada uma transferéncia entre Orbitas baixas apds 10 revolugdes

orbitais do satélite durante a 6rbita de transferéncia. Os elementos da orbita inicial sdo:

semi-eiXxo maior: 7000,0 km;
excentricidade: 0.01000;
inclinagio: 0,17453 rad (10%;
argumento do perigeu: 0,0 rad (0%);

nodo ascendente: 0,17453 rad (10°).

s clementos da 6rbita final séo;

semi-eixo maior: 6900,0 km;
excentricidade: 0,0,

inclinagdo: 0,17453 rad (10°);
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argumento do perigeu: 0,0 rad (0°);

nodo ascendente: 0,17453 rad (10°).

O vetor posi¢do do primeiro impulso foi mantido constante, enquanto o

vetor posi¢do do segundo impulso pdde variar por mais de 10 revolugdes.

Qs resultados obtidos sio:

Programa kepleriano: 0,0543332 kin/s
TPBVP sem perturbagéo: 0,0543329 km/s
TPBVP com Geopotencial: 0,0543330 kim/s
TPBVP com Arrasto: 0,0542482 km/s
TPBVP com Geopotencial + Arrasto: 0,0542482 km/s

Os resultados apresentados através das componentes (x, y, z) do vetor

velocidade depois do primeiro impulso podem ser observados na Tabela 5.8.

TABFELA 5.8 - COMPONENTES DO VETOR VELOCIDADE DO TESTE B

Vix Viy Viz
Sem perturbagio -7,504504680 0,749790720 0,359969259
Geopotencial -7,504506081 0,749790684 0,359969710
Arrasto -7,504552943 0,749779215 0,359968799
Geopot. + Arrasto -7,504553097 0,749779139 0,359968791

Neste exemplo € possivel notar que a perturbagdo devida ao geopotencial

nido representa mudangas relevantes no consumo de combustivel das manobras
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efetuadas, porém a perturbagio devida ao arrasto atmosférico é significativa em uma
manobra cujo segundo impulso € aplicado 10 revolugdes orbitais do satélite apds o

primeiro.

5.3.2 Aplicagfio de um impulso kepleriano em um campo perturbado

Foram desenvolvidas simulagdes com o objetivo de calcular o erro
resultante da aplicagdo de um impulso calculado pelo programa kepleriano na drbita
inicial em uma dindmica ndo kepleriana, ou seja, deseja-se descobrir a que distdncia se
chega do ponto desejado da drbita final utilizando um impulso calculado para um caso

nio perturbado.

Em uma manobra bi-impulsiva o vetor posi¢do de aplicagdo do primeiro
impulso na orbita inicial € o mesmo vetor posigio inicial da orbita de transferéncia. O
mesmo pode ser dito para o vetor posi¢do final da transferéncia, onde € aplicado o

segundo impulso, e o vetor posigdo da orbita final.

Nestas simulagdes ¢ calculado o erro devido & ndo consideragdo de uma
dinimica perturbada, comparando-se o vetor posigio da drbita final, que se deseja
atingir, ¢ o vetor posi¢io calculado através de uma propagacio de orbita em uma
dindmica nfo kepleriana, porém com impulso inicial calculado para uma dindmica

kepleriana.

Em cada uma das simulag¢fes sdo apresentados os elementos orbitais das
Orbitas inicial e final, e as variagdes angular e em médulo da posigdo que sdo causadas

pela nio consideragio de uma dindmica perturbada.
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Foram realizadas simulagdes para corregbes orbitais do satélite CBERS
apds varias revolugdes sob a influéncia de perturbagdes devidas ao geopotencial e ao
arrasto atmosférico, porém com diferentes valores para o fluxo solar. Este pardmetro
altera consideravelmente os resultados por sua influéncia na composi¢io da atmosfera
terrestre. O que torna pertinente o estudo de valores diferentes para o fluxo solar é o fato

deste ser alterado conforme a atividade solar.

Para fins de comparagio o projeto CBERS especifica que a manobra

deve ser realizada de forma que os erros finais nos elementos orbitais sejam menores
“ . . -4 ‘e .

que: 50 m em semi-eixo maior, 10" em excentricidade, 5° em argumento do perigeu e

0,01° em inclinagfo.

Também foram realizadas simulagdes para uma transferéncia orbital
baixa com diferentes valores para o mimero de revolugdes de um satélite ficticio cuja
razfio area da se¢do de choque sobre massa total do satélite é maior que a do CBERS,

mas apenas sobre a influéncia do arrasto atmosférico.

a) Foi simulada uma corre¢io orbital para o satélite CBERS onde o fluxo solar

considerado € 250, Os elementos orbitais da orbita inicial sio:

semi-eixo maior: 7000,0 km;
excentricidade: 0,02000;
inclinagio: 1,57080 rad (90°);
argumento do perigeu: 1,72253 rad (98,7°);

nodo ascendente: 4,93805 rad (-77,1°).
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Os clementos orbitais da orbita final representam a 4rbita nominal do

CBERS:

semi-eixo maior:

excentricidade:

inclinacdo:

argumento do perigeu:

nodo ascendente:

7148,9 km;
0,00206;

1,71969 rad (98,5%);
1,72253 rad (98,7°);

4,93805 rad (-77,1°).

TABETA 5.9 - CBERS COM FLUXO SOLAR = 250

Numero de Revolugdes Variagdo em modulo (m) Variagdo angular
0 0,3 0,000°
5 45,2 0,006°
10 79,2 0,025°
20 11,2 0,102°
80 655,1 1,678°
100 12334 2,635°

b) Foi simulada uma corre¢do orbital para o satélite CBERS onde o fluxo solar

considerado é 300. Os elementos orbitais das dorbitas inicial ¢ final sdo os mesmos do

exemplo a.
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TABELA 5.10 - CBERS COM FLUXO SOLAR = 300

Numero de Revolugdes

Variagdo em mddulo (m)

Variacdo angular

0 0,9 0,000°

5 70,8 0,009°
10 123,9 0,039°
20 174,1 0,160°
80 975,1 2,643°
100 1800,7 4,151°

¢) Foi simulada uma corre¢do orbital para o satélite CBERS onde o fluxo solar

considerado € 350. Os elementos orbitais das orbitas inicial e final sio os mesmos do

exemplo a.

TABELA 5.11 - CBERS COM FLUXO SOLAR =350

Numero de Revolugdes

Varia¢do em médulo (m)

Vanagdo angular

0 1,7 0,000"

5 101,9 0,013°
10 178,4 0,057°
20 250,1 0,233°
80 1326,5 3,851°
100 2375,9 6,051°

Pode-se observar que dependendo do fluxo solar na época da realizagio

da manobra e do namero de revolugdes orbitais entre 0s impulsos, a ndo considerag¢do

das perturba¢des devidas ao geopotencial e ao arrasto atmosférico tem conseqiiéncias

desastrosas, podendo atingir erros da ordem de quilémetros nos piores casos.
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d) Foi simulada uma corregéo orbital para um satélite ficticio cuja razio area/massa é

100 vezes maior que a do CBERS e onde o fluxo solar considerado é 350. Os elementos

orbitais da orbita inicial sdo:

semi-¢ixo maior;
excentricidade:
inclinagéo:

argumento do perigeu:

nodo ascendente:

7000,0 km;

0,0;

1,57080 rad (90°);
1,72253 rad (98,7%);

4,93805 rad (-77,1°).

Os elementos orbitais da orbita final sdo:

Semi-eixo maior:
excentricidade:
inclinagdo:

argumento do perigeu:

nodo ascendente:

7200,0 km;

0.0;

1,71969 rad (98,5°);
1,72253 rad (98,7%);

4,93805 rad (-77,1°).
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TABELA 5.12 - SATELITE FICTICIO COM FLUXO SOLAR = 350

Numero de Revolugdes Variagdo em modulo (km) Variagdo angular
0 0,312 0,003°
5 3,352 0,535°
10 6,751 1,958°
20 15,221 7,565°
50 76,529 48,562°
100 221,319 140,755°

Neste caso os resultados mostram que a ndo consideragdo do arrasto
atmosférico na realizagdo de uma manobra orbital pode gerar erros da ordem de varios

quilémetros dependendo do niimero de revolugdes entre os impulsos.
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CAPITULO 6

—

CONCLUSOES

Foi desenvolvido e implementado um novo algoritmo, baseado no
método de cdlculo desenvolvido por Prado e Broucke (1994) para orbitas coplanares,
com 0 objetivo de solucionar o problema de transferéncias orbitais bi-impulsivas entre
Orbitas elipticas nfo coplanares em uma dindmica kepleriana. Os resultados
demonstraram Otima concorddncia com a literatura, como na simulagdo de uma
transferéncia com pequena variagio em todos os elementos orbitais, onde encontramos o
valor para a variagdo total em velocidade igual a 0,02222 km/s, enquanto Paulo (1996)
encontrou 0,02205 km/s e Biggs (1978) 0,02210 km/s para a mesma transferéncia
usando métodos diferentes. Até o momento o INPE ndo dispunha de um software com
estas caracteristicas, embora tenha sido detectada a sua necessidade para futuras

missdes, como por exemplo a missdo CBERS.

Foram realizados testes com o objetivo de avaliar o possivel aumento de
consumo de combustivel causado por restrigdes na visibilidade de uma determinada
estacdo de rastreamento. As simulagdes mostraram que os efeitos desta restricio podem
alcancar niveis comprometedores, com incrementos da ordem de 20 vezes o consumo
necessario pela transferéncia sem este vinculo. Estes testes foram implementados, pois a

missio CBERS, que motivou este trabalho, serd susceptivel a este tipo de limitante.

Também foi desenvolvido um método mais genérico baseado no Two
Point Boundary Value Problem (TPBVP) para solucionar o problema de transferéncias
bi-impulsivas entre Orbitas elipticas ndo coplanares em uma dindmica ndo kepleriana.

As perturbac¢des envolvidas sdo as devidas aos harménicos esféricos do geopotencial e
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ao arrasto atmosférico. O programa implementado nesta fase atende a varias propostas
como por exemplo manobras de reentrada atmosférica, em Orbitas baixas,
geoestacionarias, etc. Agora o INPE dispSe de um sofitware que permite avaliar os

efeitos destas perturbagdes durante uma transferéncia orbital qualquer.

O programa foi usado para medir o possivel erro em posi¢io causado
pela néio consideragdo de uma dindmica perturbada. Nas simulagdes realizadas o efeito
mostrou-se dependente das caracteristicas de cada manobra podendo alcangar erros da

ordem de vérios kilometros nos piores casos.

Este soffware podera ainda ser utilizado para manobras de aerobraking

em missdes como a do satélite Franco-Brasileiro.
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APENDICE A

TRANSFER.FOR

PROGRAM TRANSFER

¥krx*  PROGRAMA PARA RESOLVER O PROBLEMA DE TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA
***¥*  EM 3-D VERSAO DE 11/NOVEMBRO/1996

INTEGER FLAG

REAL*8 PHY|A,PHY2A,PHY 1B,PHY2B

REAL ANGS,ANG

REAL*8 ORB1A(8),0RB2A(8),0RB1B(8),0RB2B(8),0RBT(8),ORBTS(8)
REAL*8 R1A(3),R2A(3),R1B(3),R2B(3)

REAL*8 RDOTIA(3),RDOT2A(3),RDOT1B(3),RDOT2B(3)

REAL*8 S1A(3),S1B(3),SA(3),SB(3),52A,$2B, TWOPI

REAL*8 PHY IMIN,PHY IMAX,PHY2MIN,PHY2MAX,DELTAPHY |,DELTAPHY2
REAL*8 ORBI1(8),0RB2(8),PHY 1,PHY2

REAL*8 R1(3),R2(3),RDOTI(3),RDOT2(3)

REAL*8 AR1,AR2,SIGMA, T2, ETA,LAMBDA

REAL*$ TI1(3),T(3)

REAL*8 X(3),Z(3),M1(3),M(3), TI,M2, TCW,AM, TWPHY

REAL*8 HMAGI,HMAG2

REAL*8 ORB17,0RB12,0RB22,XACC

REAL*8 GOLDEN,DVMIN,ORBT2

REAL*8 AX,BX,CX,FA,FB,FC,PHYT2

REAL*8 ET,AT,IT,OMEGA NODO,PHYTI

REAL*8 PARAM,FII,FI2

REAL*8 RT(3),RDOTT(3),RT2(3),RDOTT2(3)

REAL*8 VRA,VTA,VKA,VRI,VT1,DVI,VRB,VTB,VKB,VR2,VT2,DV2
REAL*8 RTT,F,GM,TETP

REAL*8 NT,NZ, ANO,MES,DIA,HORA,MINUTO,SEGUNDO,DJ0, TS0
REAL*8 O1,02,03,P1,P2,P3,Q01,Q2,Q3,XP,YP,ZP XPA,YPA,ZPA
REAL*8 001,002,003,PP1,PP2,PP3,001,0Q2,QQ3,XPB,YPB,ZPB
REAL*8 TEMPO,DOTP,DJM

EXTERNAL DELTAV

COMMON /CCMI/ ORB17,ETA,LAMBDA

COMMON /COM2/ ORB12,PHY |, HMAGI,HMAG2,0RB22,PHY2,SIGMA
COMMON /COM7/ VRA,VTA,VKA,VRIL,VTI,DVI,VRB,VTB,VKB,VR2,VT2,DV2
COMMON /EARTH/ RTT.F,GM,TETP

OPEN(1,FILEENTRADA.DAT")
OPEN(2,FILE=SAIDA .DAT")

TWOPI = 8*ATAN(1.0)
CALL CONSTA
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BREE¥ |

###++  OBTER 2 VETORES POSICAO DE CADA ORBITA (INICIAL E FINAL)

READ(1,100)ORBJA(1)
READ(1,100)ORBIA(2)
READ(1,100)ORB1A(3)
READ(1,100)ORB1A(4)
READ(1,100)ORB1A(5)
READ(1,100)0ORB1B(1)
READ(1,100)ORB1B(2)
READ(1,100)ORB1B(3)
READ(1,100)ORB1B(4)
READ(1,100)ORB1B(5)
ORBIA(7)=GM*1E-9

100 FORMAT(F18.12,1X)
PHY1A =0
ORBIA(6)=TEMPO(PHY | A,ORBIA(2))
ORBIA(8)=0
PHY2A=1.570795
ORB2A(1)=ORB1A(1)
ORB2A(2)=ORB1A(2)
ORB2A(3)=ORB1A(3)
ORB2A(4)=ORB1A(4)
ORB2A(5)=ORB1A(5)
ORB2A(6)=TEMPO(PHY2A,0RB2A(2))
ORB2A(7)=ORB1A(7)
ORB2A(8)=0
PHY1B =0
ORBIB(6)=TEMPO(PHY | B,ORB 1 B(2))
ORBIB(7)=ORBIA(7)
ORBI1B(8)=0
PHY2B=1.570795
ORB2B(1)=ORBI1B(1)
ORB2B(2)=ORBIB(2)
ORB2B(3)=ORB1B(3)
ORB2B(4)=ORBI1B{4)
ORB2B(5)=ORB1B(5)
ORB2B(6)= TEMPO(PHY2B,0RB2B(2))
ORB2B(7)=ORBIB(7)
ORB2B(8)=0

*¥xdkx  TRANSFORMAR OS ELEMENTOS KEPLERIANOS EM RETANGULARES

CALL OETORC(ORBI1A,RIARDOTIA)
CALL OETORC(ORB2A,R2A,RDOT2A)
CALL OETORC(ORBiB,R1B,RDOTIB)
CALL OETORC(ORB2B,R2B,RDOT2B)

+x+xx  OBTER OS VERSORES DE CADA PLANO
CALL CROSSP(S1A,RI1A,R2A)

S2A=DSQRT({(STA(1)**2+(STAQ))**2HS1A(3))**2)
SA=S1A/S2A
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CALL CROSSP(SIB,R1B,R2B)
S2B=DSQRT((S1B(1))**2+(S1B(2))**2+(S1B(3))**2)
SB=S1B/S2B

3k 3k o ok ok 2

*krxx  INICIO DO LOOP

PARAM = 10000
READ(1,100)PHY IMIN
READ(1,100)PHY IMAX
READ(1,100)PHY2MIN
READ(1,100)PHY2MAX
READ(1,100)DELTAPHY |
READ(1,100)DELTAPHY2
READ(I,100)NT
READ(1,100)NZ
READ(1,300)FLAG
READ(1,100)ANO
READ(1,100)MES
READ(1,100)DIA
READ(1,100)HORA
READ(I,100)MINUTO
READ(I,100)SEGUNDO
READ(1,100)AMASSO0

DJO = DIM(DIA,MES,ANO)

TS0 = (HORA*60.D0 + MINUTO)Y*60.D0 + SEGUNDO
WRITE(2,300)FLAG

WRITE(2,200)NT

WRITE(2,200)NZ

WRITE(2,200)DJ0

WRITE(2,200)TS0

WRITE(2,200)AMASS0

DO 10 PHY I=PHY IMIN,PHY IMAX,DELTAPHY 1
DO 20 PHY2=PHY2MIN,PHY2MAX,DELTAPHY?2

ORBI(1)=ORBIA(I)
ORBI1(2)~ORBIA(2)
ORB1(3)=ORBIA(3)
ORBI1(4)=ORBIA(4)
ORBI1(5)=ORBIA(5)
ORB1(6)=TEMPO(PHY |,ORB1(2))
ORBI1(7)=ORBIA(7)
ORBI1(8)=ORBI1A(8)

ORB2(1)=ORBIB(1)
ORB2(2)=ORBIB(2)
ORB2(3)=ORBIB(3)
ORB2(4)=ORB | B(4)
ORB2(5)=ORBIB(5)
ORB2(6)=TEMPO(PHY2,0RB2(2))
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ORB2(7)=ORB1B(7)
ORB2(8)=ORB1B(3)

CALL OETORC{ORBI1,R1,RDOTI)
CALL OETORC(ORBZ2,R2,RDOT2)

¥*x3:3x%  OBTER ANGULO ENTRE R1 E R2 (SIGMA)

ARI=DSQRT{RI{(1))**2+(R1(2))**2+(R1(3))**2)
AR2=DSQRT((R2(1))**2+(R2(2))**2+R2(3))**2)
ANGS=DOTP(R1,R2)(AR1*AR2)
SIGMA=DACOS(ANGS)

CALL QCK(SIGMA)

IF(SIGMA.GE. 3.05 .AND. SIGMA.LE. 3.23) GOTO 50
IF(SIGMA.GE. 6.2 .AND. SIGMA.LE. 0.09) GOTO 50

*#xkx  OBTER A NORMAL AO PLANO DE TRANSFERENCIA (T)

CALL CROSSP(T1,R1,R2)
T2=DSQRT((T1(1)**2+T1(2))**2+(T1(3))**2)
IF(T2.EQ.0)THEN

T=0

ELSE

T=TI/T2

T(3)=DABS(T(3))
ENDIF
IF(ORBI(3).LT. 1.570795 .AND. ORB2(3).GT. 1.570795)T(3)=-T(3)
IF(T1(3).LT.0.D0) THEN
SIGMA = TWOPI - SIGMA
ENDIF

**+++  OBTER ANGULO ENTRE A ORBITA INICIAL E DE TRANSF (ETA)

ETA=DACOS(DOTP(SA,T))
CALL QCK(ETA)

*#¥%%  OBTER ANGULO ENTRE A ORBITA FINAL E DE TRANSF (LAMBDA)

LAMBDA=DACOS(DOTP(SB,T))
CALL QCK(LAMBDA)

****%  OBTER ELEMENTOS DA ORBITA DE TRANSFERENCIA

DATA X/1,0,0/
DATA Z/0,0,1/

TI=DACOS(DOTP(T,Z))
CALL QCK(TI)

CALL CROSSP(M1,Z,T)
M2=DSQRT((MI{1)**2-+HM1(2))**2+M1(3))**2)
IF(M2.EQ.0)THEN

M=0
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ELSE
M=M1/M2
ENDIF

TCW=DACOS(DOTP(M,X))
CALL QCK(TCW)

AM=DSQRT((M(1))**2+(M(2))**2+M(3))**2)
IF(AM.EQ.0)THEN
TWPHY=0
ELSE
ANG=REAL(DOTP(R1,M)/(AR1*AM))
TWPHY=DACOS(ANG)
ENDIF
CALL QCK(TWPHY)

CALL ANGMOM(R1,RDOT1,HI,HMAGI)
CALL ANGMOM(R2,RDOT2,H2, HMAG2)

¥xxxx  PROCURAR O MINIMO DA FUNCAO DELTAV

ORB17 = ORBI(7)
ORB12 = ORBI(2)
ORB22 = ORB2(2)
XACC = 10.D0**(-6.D0)
AX =0.D0

BX =3.14D0

CALL MNBRAK(AX,BX,CX,FA,FB,FC,DELTAV)
DVMIN = GOLDEN(AX,BX,CX,DELTAV,XACC,PHYTI)
CALL QCK(PHYT1)

PRINT *,PHY1,PHY2

IF{(DVMIN.LT.PARAM)THEN

ET = ORBT2(PHYTI)
IF(ET.GE. 1.0D0) GOTO 50

AT = DABS(ARI*(1.D0 + ET*DCOS(PHYT1)) / (1.D0 - ET**2)}
IT =TI

OMEGA = TWPHY - PHYTI

CALL QCK(OMEGA)

NODO = TCW

PHYT2 = PHYTI + SIGMA

PARAM = DVMIN

FIl = PHY1

FI2 = PHY2

ORBT(1) = AT

ORBT(2) =ET

ORBT(3)=IT

ORBT(4) = OMEGA

ORBT(5) = NODO

ORBT(6) = TEMPO(PHYT1,ET)
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ORBT(7) = ORB17
ORBT(8) = 0

CALL OETORC{ORBT,RT,RDOTT)

ORBTS(1) = AT

ORBTS(2) = ET

ORBTS(3) = IT

ORBTS(4) = OMEGA

ORBTS(5) = NODO

ORBTS(6) = TEMPO(PHYT2,ET)
ORBTS(7) = ORBJ7

ORBTS(8) = 0

CALL OETORC(ORBTS,RT2,RDOTT?2)

01 = DCOS{OMEGA+PHYT1)*DCOS(NODO)-DSIN(OMEG A +PHY T1)*DCOS(IT)*
& DSIN(NODO)

02 = -DSIN(OMEGA+PHY T )*DCOS(NODO)-DCOS(OMEGA+PHY T1)*DCOS(IT)*
& DSIN(NODO)

03 = DSIN(IT)*DSIN(NODO)

P1 = DCOS(OMEGA+PHYT1)*DSIN(NODO)+DSIN(OMEGA+PHY T1)*DCOS(IT)*
& DCOS(NODO)

P2 = -DSIN{OMEGA+PHYT1)*DSIN(NODO)+ DCOS(OMEGA+PHYT1)*DCOS(IT)*
& DCOS(NODO)

P3 = -DSIN(IT)*DCOS(NODO)}

Q1 = DSIN(OMEGA+PHYT1)*DSIN(IT)

Q2 = DCOS(OMEGA-+PHYTI)*DSIN(IT)

Q3 = DCOS(IT)

XP=0I*VRI + 02*VT]
YP=PI*VRI + P2*VTI
ZP = QI*VRI1 + Q2*VTI

XPA = O1*VRA + O2*VTA + O3*VKA
YPA = PI*VRA + P2*VTA + P3*VKA
ZPA = QI*VRA + Q2*VTA + QI*VKA

001 = DCOS(OMEGA+PHY T2)* DCOS(NODQ)-DSIN(OMEGA + PHY T2)* DCOS(1T)*
& DSIN(NODO)

002 = -DSIN(OMEGA+PHYT2*DCOS(NODO)-DCOS(OMEGA +PHY T2)*DCOS(IT)*
& DSIN(NODO)

003 = DSIN(IT)*DSIN(NODO)

PP1 = DCOS(OMEGA+PHYT2)* DSIN(NODO)+DSIN(OMEGA +PHY T2)* DCOS(IT)*
& DCOS(NODO)

PP2 = -DSIN(OMEGA+PHYT2)*DSIN(NODO)+DCOS(OMEGA +PHY T2)* DCOS(IT)*
& DCOS(NODO)

PP3 = -DSIN(IT)}*DCOS(NODO}

QQI = DSIN(OMEGA +PHYT2)*DSIN(IT)

QQ2 = DCOS(OMEGA=PHYT2)*DSIN(IT)

QQ3 = DCOS(IT)

XPB = OO1*VRB + O02*VTB + OG3*VKB
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YPB = PP1*VRB + PP2*VTB + PP3*VKB
ZPB = QQI*VRB + QQ2*VTB + QQ3* VKB

ENDIF

50 CONTINUE
20  CONTINUE
10 CONTINUE

WRITE(2,200)XP
WRITE(2.200)YP
WRITE(2,200)ZP
WRITE(2,200)XPA
WRITE(2,200)YPA
WRITE(2,200)ZPA
WRITE(2,200)XPB
WRITE(2,200)YPB
WRITE(2,200)ZPB
WRITE(2,200)ORBT(1}
WRITE(2,200)0RBT(2)
WRITE(2,200)ORBT(6)
WRITE(2,200)ORBTS(6)
WRITE(2,200)RT(1)
WRITE(2,200)RT(2)
WRITE(2,200)RT(3)
WRITE(2,200)RT2(1)
WRITE(2,200)RT2(2)
WRITE(2,200)RT2(3)
WRITE(2,200)PARAM

200 FORMAT(F20.12,1X)
300 FORMAT(I1,1X)

STOP
END
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APENDICE B

TPBVP.FOR

PROGRAM TPBVP

###kx  PROGRAMA PARA RESOLVER OO PROBLEMA DE TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA
wrxxx EM 3-D USANDO TPBVP E PERTURBACOES DEVIDC AOS HARMONICOS DO
#*%%x  GEOPOTENCIAL VERSAC DE 13/DEZEMBRO/1996

PARAMETER (N=3)
INTEGER FLAG,NVAR,ISAT

REAL*S TWOPI

REAL*8 NT,NZ,DJ0, TS0, AMASS0

REAL*8 VV(3),V(3),VI(3),VII(3).0RBT(2).UI,U2.R1(3),R2(3),.DVMIN
REAL*8 EME,ADR,[YEAR,IDAYS.SF.SFB,AKP

REAL*S TT1.TT2,TZERO,TTRA.PARAMETRO, TTRANSF

REAL*$ DV,V1(3),R1I(3),V2(3), TPER

REAL*8 ESETCL(8),MANOM1,P1,RPI.RA1,ERRFLAG |

REAL*8 ESETC2(8), MANOM2,P2,RP2, RA2,ERRFLAG2

REAL*8 DELTAVI,DELTAV2

REAL*8 VRA VTA.VKA,VRI,VTI,DDV| VRB,VTB,VKB,VR2,VT2,DDV2
REAL*8 Y(6)

REAL*8 AE,FLAT,GM,TETAP

LOGICAL CHECK

COMMON /COM3/ TZERO,TTRANSF,NVAR
COMMON /COM4/ R2

COMMON /COMS5/ EME

COMMON /COME6/ R1

COMMON /COM7/ VRA VTA VKA VRI.VTLDDV1,VRB,VTB,VKB,VR2,VT2,DDV2
COMMON /COMSE/ NZNT,FLAG

COMMON /VELO/ Y

COMMON /EARTH/ AE,FLAT,GM,TETAP
COMMON /SATELL/ ISAT, AMASS0,ADR
COMMON /EPOCH/ D}, TSO,IYEAR,IDAYS
COMMON /MODPAR/ SF.SFB,AKP

OPEN(1.FILE='SAIDA.DAT)
OPEN(2,FILE="SAIDA2.DAT"

100 FORMAT(F20.12,1X)
200 FORMAT(IL,1X)

TWOPI = 8§*ATAN(1.0)

READ(1,200)FLAG
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READ(I,100)NT
READ(1,100)NZ
READ(1,100)DJ0
READ(1,100)TS0
READ(1,100)AMASSO
READ(1,100)VV(1)
READ(1,100)VV(2)
READ(1,100)VV(3)
READ(1,100)VI(1)
READ(1,100)V1(2)
READ(1,100)V1(3)
READ(1,100)VII(1)
READ(1,100)VII(2)
READ(1,100)VII(3)
READ(1,100)ORBT(1)
READ(],100)ORBT(2)
READ(1,100)U1
READ(1,100)U2
READ(1,100)R1(1)
READ(),100)R1(2)
READ(],100)R1(3)
READ(1,100)R2(1)
READ(1,100)R2(2)
READ(1,100)R2(3)
READ(I,100)DVMIN

CALL CONSTA
CALL GEMI0B
EME = GM*1E-9
ISAT =1

ADR =122
IYEAR=0.0
IDAYS = 0.0
SF = 250.

SFB = 250.
AKP=21

PRINT *VV
NVAR =6

CALL QCK(UD)
CALL QCK{U2)

TT1 = DSQRT((ORBT(1)**3YEME)* (U1 - ORBT(2)*DSIN(U 1))
TT2 = DSQRT((ORBT(1)**3YEME)*(U2 - ORBT(2)*DSIN(U2))
TZERO = 0.00

TTRANSF = TT2 - TTI

PARAMETRO = 1000000.D0

DO 10, TTRANSF=TTRA-TTRA/2, TTRA+TTRA/2, TTRA/10

V(1) = VV(1)
V(2) = VV(2)
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V(3) = VV(3)
CALL NEWT(V,N,CHECK)

[F({CHECK)THEN
PRINT *'SHOOT FAILED; BAD INICIAL GUESS’
ELSE
PRINT *,V

ENDIF

DV = (DSQRT((V{1-VI(1)**2 + (V(2)-VI(2)**2 + (V(3)-VI(3))**¥2) +
& DSQRT((Y(H)-VII(1)**2 + (Y(3)-VII(2)**2 + (Y(6)-VI(3)}**2))
IF(DV.LT.PARAMETRO)THEN

PARAMETRO = DV

VI(D=V(D)

V1(2)=V(2)

VIG3)=VE3)

RI(D=Y(1)

RII2)=Y(2)

RI3)=Y(3)

V2(1)=Y(4)

V2(2)=Y(5)

V2(3)=Y(6)

TPER=TTRANSF
ENDIF

10 CONTINUE

CALL RCTOOE(R1,VI,EME,ESETCI,MANOMI,PI,RPI,RA |, ERRFLAG)
CALL RCTOOE(RII,V2,EME,ESETC2,MANOM2,P2,RP2,RA2,ERRFI.AG2)

DELTAV1 = DSQRT{(V I(1)-VI(D}**2 + (VI(2)}-VI2N**2 + (V1(3)-
& VI(G)**2)

DELTAV2 = DSQRT((V2(1)-VII(11)**2 + (V2(2)-VII{2)}**2 + (V2(3)-
& VII3)**2)

WRITE(2,2IORI(1)

210 FORMAT(F20.12,10X,'componente X do vetor posicao do ponto 1 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,220R (2)

220 FORMAT(F20.12,10X,'componente Y do velor posicao do ponto | na orbita de transferencia”)
WRITE(2,230)R1(3)

230 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do vetor posicao do ponto 1 na orbita de transferencia”)
WRITE(2,240)V I{1)

240 FORMAT(F20.12,10X,'componente X do vetor velocidade do ponto 1 na orbita de transferencia')
WRITE(2,250)V1{2) :

250 FORMAT(F20.12,10X,'componente Y do vetor velocidade do ponto | na orbita de transferencia’)
WRITE(2,260)V 1(3)

260 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do vetor velocidade do ponto | na orbita de transferencia’)
WRITE(2,270)R2(1)

270 FORMAT(F20.12,10X.'componente X do vetor posicao do ponto 2 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,280)R2(2)

280 FORMAT(F20.12,10X,'componente Y do vetor posicao do ponto 2 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,290)R2(3)
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290 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do vetor posicao do ponto 2 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,300)RII{1)

300 FORMAT(F20.12,10X,'componente X do vetor posiczo do ponto 2 na orb ita de transferencia
& (TPBVPY)
WRITE(2,3 1)RII(2)

310 FORMAT(F20.12,10X,'componente Y do vetor posicao do ponto 2 na orbita de transferencia
& (TPBVP))
WRITE(2,320)RII(3)

320 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do vetor posicao do ponto 2 na orbita de transferencia
& (TPBVP))
WRITE(2,330)V2(1)

330 FORMAT(F20.12,10X,'componente X do vetor velocidade do ponto 2 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,340)V2(2)

340 FORMAT(F20.12,10X,'compenente Y do vetor velocidade do ponto 2 na orbita de transferencia’)
WRITE(2,350)V2(3)

350 FORMAT(F20.12,10X,'compenente Z do vetor velocidade de ponto 2 na orbita de transferencia’}
WRITE(2,360)VI(1)-VI(1)

360 FORMAT(F20.12,10X, componente X do delta V no ponto 1Y)
WRITE(2,370}V 1(2)-VI(2)

370 FORMAT(F20.12,10X,'componentc Y do delta V no ponto 1)
WRITE(2,380)V1(3)-VI(3)

380 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do delta V no ponto 17)
WRITE(2,390)DELTAV1

390 FORMAT(F20.12,10X, delta V no ponto 1)
WRITE(2,4003V2(1)-VII{ |}

400 FORMAT(F20.12,10X,'componente X do delta V no ponto 2')
WRITE(2,410)V2(2)-V1I(2)

410 FORMAT(F20.12,10X,'componente Y do delta V no ponto 2')
WRITE(2,4200V2(3)-VII{3)

420 FORMAT(F20.12,10X,'componente Z do delta V no ponto 2")
WRITE(2,430)DELTAV2

430 FORMAT(F20.12,10X,'delta V no ponto 2"
WRITE(2,440)DELTAVI + DELTAV2

440 FORMAT(F20.12,10X'DELTA V TOTAL"
WRITE(2,600)DVMIN

600 FORMAT{F20.12,10X,DELTA V TOTAL Kepleriano")
WRITE(2,450)ESETCI1(1)

450 FORMAT(F20.12,10X,'semi-eixo maior da orbita do ponto 17)
WRITE(2,460ESETC1(2)

460 FORMAT(F20.12,10X'excentricidade da orbita do ponto 1)
WRITE(2,470)ESETC1(3)

470 FORMAT(F20.12,10X,'inclinacao da orbita do ponto 1)
WRITE(2,480)ESETCI1{5)

480 FORMAT(F20,12,10X 'argumento do perigeu da orbita do ponto 1)
WRITE(2,490ESETCI1{4)

490 FORMAT(F20.12,10X,'nodo da orbita do ponto 1)
WRITE(2,500)ESETCI1(6)

500 FORMAT(F20.12,10X,'tempo de passagem pelo perigeu da orbita do ponto 1)
WRITE(2,510)ESETC2(1)

510 FORMAT(F20.12,10X,'semi-eixo maior da otbita do ponto 2%
WRITE(2,520)ESETC2(2)

520 FORMAT(F20.12,10X,'excentricidade da orbita do ponto 27)
WRITE(2,530)ESETC2(3)



83

530 FORMAT(F20,12,10X,"inclinacac da orbita do ponto 2°)
WRITE(2,540)ESETC2(5)

540 FORMAT(F20.12,10X 'argumento do perigeu da orbita do ponto 2')
WRITE(2,550)ESETC2(4)

550 FORMAT(F20.12,10X,'nodo da orbita do ponto 2Y)
WRITE(2,560)ESETC2(6)

560 FORMAT(F20.12,10X,"tempo de passagem pelo perigeu da orbita do ponto 2")
WRITE(2,570)TTRA

570 FORMAT(F20.12,10X,'tempo de duracae da transferencia kepleriano”)
WRITE(2,580)TPER

580 FORMAT(F20.12,10X,'tempo de duracao da transferencia perturbado')

STOP
END
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APENDICE C

LISTAGEM DOS ARQUIVOS DE ENTRADA

Arquivo de entrada do programa TRANSFER.FOR:

7500.0 semi-eixo maior da orbita inicial(km)

0.02 excentricidade da orbita inicial

0.03491 inclinacao da orbita inicial(rad)

0.87266 argumento do perigeu da orbita inicial(rad)
0.52359 nodo ascendente da orbita inicial(rad)

42164.2 semi-eixo maior da orbita final(km)

0.0 excentricidade da orbita final

0.0 inclinacao da orbita final(rad)

0.87266 argumento do perigeu da orbita final(rad)
0.52359 nodo ascendente da orbita final(rad)

0.0 anomalia verdadeira minima da orbita inicial{rad)
6.5 anomalia verdadeira maxima da orbita inicial(rad)
0.0 anomalia verdadeira minima da orbita final(rad)
6.5 anomalia verdadeira maxima da orbita final(rad)
0.5 passo da orbita inicial(rad)

0.5 passo da orbita final(rad)

2.0 harmonicos zonais

2.0 harmonicos tesserais

0 flag(0 sem perturbacoes;1 harmonicos esfericos;2 arrasto;3 ambas)
1997, ano inicial

10. mes inicial

1. dia inicial

0. hora inicial

0. minuto inicial

0. segundo inicial

1300. massa inicial do satelite(kg)
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Arquivo de entrada do programa TPBVP.FOR (este arquivo é gerado pelo
programa TRANSFER.FOR}:

3

2.000000000000
2.000000000000
17440.0000000000600
000000000000
1300.000000000000
3.893249531900
-8.555662814322
-.523757339651
3.178287898060
-6.428443118751
243068437371
-085473158448
2.892466387818
340607364812
-24910.740096844780
694868087769
045630874340
3.0609722810735
-6787.155996071497
-3461.383748324193
60.901945260182
39882.298106132870
13666.615388655240
-667.311953842815
3.649161100388
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