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RESUMO

Neste trabalho, o problema da transferéncia orbital com minimo consumo
de combustivel, mas com limite de tempo para esta transferéncia ¢ estudado para os
casos bi-impulsivos coplanar e ndo coplanar. Este limite de tempo impde uma
caracteristica nova ao problema, fazendo com que grande parte dos métodos existentes
na literatura ndo mais se apliquem. Assim sendo, para o caso coplanar utilizamos as
equagdes apresentadas por Lawden em 1993, modificamos e resolvemos estas equagdes
de forma a desenvolver um programa para manobras orbitais. O método original
desenvolvido por Lawden foi apresentado sem resultados numéricos e considera apenas
o caso onde os pontos de inicio e fim da manobra sio conhecidos. O programa
desenvolvido estende 0 método ao caso onde apenas um ponto ¢ conhecido e ao caso
onde os dois pontos sdo livres. J4 para o caso nfo coplanar, utilizamos as equagdes
apresentadas por Eckel ¢ Vinh em 1984, modificamos ¢ resolvemos estas equagdes para,
da mesma forma que no caso coplanar, desenvolver um programa para manobras
orbitais. O método original apresentado por Eckel ¢ Vinh sé ¢ valido para uma
determinada geometria da manobra. Portanto, o programa desenvolvido estendeu a
aplicagdo deste método a casos de geometria mais complexa. As simulagdes mostraram
que 0s programas desenvolvidos podem ser utilizados em aplicagdes reais e que eles séo
capazes de gerar resultados confiaveis. Como era esperado, as simulagdes mostraram
que, de uma forma geral, quanto menor o tempo de transferéncia maior o consumo de
combustivel. Contudo, as simulagées sugerem haver descontinuidades no
comportamento de alguns clementos orbitais o que dificultou a obtengfo de solugdes.
Além dessas descontinuidades, as simulagdes também sugerem a existéncia de mais de
uma solugdo para um mesmo valor de tempo, porém esta possibilidade ndo foi
comprovada.



BI-IMPULSIVE ORBITAL TRANSFERS WITH TIME LIMIT

ABSTRACT

In this work, we consider the problem of orbital transfers with minimum
fue] consumption but with a time limit for this transfer, The bi-impulsive coplanar and
non coplanar orbit cases are considered. This time limit imposes a new characteristic to
the problem that rules out the majority of the transfer methods. Then, to solve the
coplanar case we used the equations presented by Lawden in 1993, we modified and
solved those equations to develop a software for orbital maneuvers. The original method
developed by Lawden was presented without numerical results and considers only the
case where the initial and final points of maneuver are known. The software developed
here extends this method to the case where only one point is known and to the case
where the two points are free. To solve the non coplanar case we used the equations
presented by Eckel and Vinh in 1984, we modified and solved those equations and, in the
same way to the coplanar case, we developed a software for orbital maneuvers. The
original method developed by Eckel and Vinh is only valid for a specific geometry of the
maneuver. The software developed here extends this method to the cases with a more
complex geometry. The simulations shown that the software developed can be used in
real applications and they are capable to generate trust results. The simulations shown in
general form that for smaller time we have bigger fuel consumption. However, the
simulations suggest that there are discontinuities for some orbital e¢lements and this
discontinuities difficult to solve the problem. Beyond this, the simulations also suggest
that there are more than one solution for the same value of time, but this possibility
wasn’t proven.



SUMARIO

LISTADE FIGURAS ot
LISTA DE TABELAS  .oooeiiiee e,
LISTA DE SIMBOLOS oo,

CAPITULO 1 - APRESENTACAO ... ..............coiiiiiiiiiiane.,
1.1- Generalidades .......ocooiriinii i
1.2- Objetivos do Trabalho ...t
1.3- Metodologia Utilizada ........cooiniiiii
1.4- Contribui¢des do Trabalho ... ...
1.5- Organizagdo do Trabalho ... ...

CAPITULO 2 - CONCEITOS BASICOS ......coooiiieiiiiiiceiieeee e
2.1- Definicdo de Transferéncia Orbital ...
2.2- Modelagem do Problema .......................
2.2.1- Vinculos DINAMICOS  ...oiuiiiiiiiiiiiii e e,
2.2.2- Controle Aplicado a0 Sistema  ..........ccooiiiiiiiiiiiiiiii
2.2.3- Métodos de Otimizagdo ......................

2.3- Sisternas de Propulsfo ... ...

CAPITULO 3 - REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1- Transferéncias com Orientagdio Livie ...
3.2- Transferéncias entre Orbitas CIrculares  ..............ooeveevvveriveerevernennns..
3.2.1- Orbitas COPIADATES  ....oeeveviiirrieeeiiiieiieie e e eeee e e e e e e e e e iea e,
3.2.1.1- Transferéncias Bi-Impulsivas .............
3.2.1.2- Transferéncias Tri-Impulsivas ............
3.2.2- Orbitas A0 COPIANATES ... vveveeeeeeeee e
3.2.2.1- Transferéncias Bi-Impulsivas .............

3.2.2.2- Transferéncias Tri-Impulsivas ............

XV

....................................

...................................

....................................

....................................

W M Mo

N o0 1 1 bn La

10

15
15
5
16
16
17
21
21
21



3.2.3- Resultados GErals  .viviiveiiiet e ettt e e e
3.3- Teoria do CPrimer-Vector ittt iaaiaaens
3.3.1- O Caso ImpulsSivo ..o

3.4- Transferéncias Orbitais com Vinculo de Tempo ...t

CAPITULO 4 - TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA OTIMA COM
TEMPO FIXO ENTRE ORBITAS COPLANARES

4.1-Introduclo ...
4.2- Apresentagdo do Método ...
4.3- Implementag@o do Método  .......cooiiiiiii
4.3.1- Descrigdo do Método Newton-Raphson ...l
4.3.2- Rotinas Utilizadas na Solugdio do Problema ................... ...
4.3.3- Apresentag@o do Programa Desenvolvido ...l
4.4- Resultados Obtidos  ........coiiiiii
4.4.1- Caso 1: Pontos Terminais FiX0s ...cooovieriiiiiiiiiiiiiiiiiiiiaiianens
4.4.2- Caso 2: Ponto Terminal Inicial Fixo ........ocoovviiiiniiiiiininnn..
4.4.3- Caso 3: Ponto Terminal Final Fixo ..o,
4.4.4- Caso 4: Pontos Terminais Livtes ......cooviviiriiiiiiiiiiiiiiannn.

BB 00011115 11 £ ¢ 1o TR

CAPITULO 5 - TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA OTIMA COM

.........

........

TEMPO FIXQ ENTRE ORBITAS NAO COPLANARES

S.1-TntroduGlo oo e
5.2- Apresentagdo do Método ...,
5.3- Implementagiio do Método  .......ooiiiiiiiiiii i
3.3.1- Rotinas Utilizadas na Solugdo do Problema ..........................
5.3.2- Apresentag@o do Programa Desenvolvido ...,
5.4- Resultados Obtidos  ........ooiiiiiiiii e,

Rl 0311111 1 o 0 - E U

XVi

22
24
28
29

33
33
35
45
45
49
50
53
53
59
66
72
77

79
79
87
94
94
95
98



CAPITULO 6 - CONCLUSOES E COMENTARIOS FINAIS  ................ 117

0.1- CONCIISOES  o.oir ittt et e e 117
6.2- Sugestdes ¢ Recomendagdes Para Trabalhos Futuros ... 120
REFERENCIAS BILIOGRAFICAS  ..........oooviiiiiiiiiiiieee e 121

APENDICE A - PROGRAMA PRINCIPAL UTILIZADO NA SOLUCAO
DO PROBLEMA COPLANAR ... 125

APENDICE B - SUB-ROTINA FUNCYV (CASO COPLANAR) ............... 135

APENDICE C - PROGRAMA PRINCIPAL UTILIZADO NA SOLUCAO
DO PROBLEMA NAO COPLANAR  ......................... 143

APENDICE D - SUB-ROTINA FUNCYV E SUB-ROTINA MULTI (CASO
NAO COPLANARY .o e, 155

APENDICE E - SUB-ROTINAS EXTRAIDAS DE PRESS ET AL (1992) .. 163

xvii



XVviil



LISTA DE FIGURAS

2.1- Transferéncia de Orbita ...

3.1- Sumario das Transferéncias de Hohmann ...

3.2- Sumario das Transferéncias Bi-Elipticas ...

3.3- Sumdrio das Transferéncias Entre Orbitas Circulares .........coovveeeeeenennn,

3.4- Lei de Controle Tipica Para Sistemas de Empuxo Infinito  ................ ..

4.1- Geometria da Manobra .....

4.2- Solugéo de Duas Equagdes ndo Lineares ...

4.3- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Caso 1) ...,

4.4- Argumento do Periapside vs. Tempo (Caso 1) ...

4.5- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Caso 1) ..vooieiriiinnioiireiiniiinnnns

4.6- Delta T vs. Tempo (Caso 1)

4.7- Excentricidade vs. Tempo (Caso 1) ...coiiiiviiriiiii i

4.8- Angulo de Aplicagio dos Impulsos vs. Tempo (Caso 1) ............ccuven.e.

4.9- Localizagdo dos [mpulsos vs. Tempo (Caso 1) ....oooviiiiiiiiiiinninn,

4.10- Variagfio de Velocidade vs. Angulo de Transferéncia (Caso 1) .............
4.11- Variagdo de Velocidade vs. Tempo (Caso 1) ....oooveiiiiiiiiiiiniinie

4.12- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Caso 2)  ....ooiiiriiiiiiiiiiiiiiiiiiiaeene,

4.13- Argumento do Periapside vs. Tempo (Caso 2) ....ovoviiviiivninicvniiiieninn,

4.14- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (CaS0 2)  wovvvvvviurnereieeeerereennnenn,

4.15- Delta T vs. Tempo (Caso 2)

4.16- Excentricidade vs. Tempo (Caso 2)  .....c.ooooiiiiiiiiiiiiiiiic e,

4.17- Angulo de Aplicagdo dos Impulsos vs. Tempo (Caso 2) ....................

4.18- Localizagdo dos Impulsos vs. Tempo (Caso 2)  ....oovvvviviiieeininiinnnnnnn,

4.19- Variagio de Velocidade vs. Angulo de Transferéncia (Caso 2) .............

4.20- Variagio de Velocidade vs. Tempo (Caso 2)  ....ooviviviieiiiiiiiiiinennn,

4.21- Serm-Eixo Maior vs. Tempo (Caso 3) .....ooiiiiiiiiiiiiiiiciiien,

4.22- Argumento do Periapside vs. Tempo (Caso 3)  ....coviiiiiiiiiiinnnnn.

4.23- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Caso 3)  .oocvviiiiiiiiiiiie,

4.24- Delta T vs. Tempo (Caso 3)

Xix

17
20
23
28
38
46
54
54
55
35
56
56
57
57
58
60
60
61
61
62
62
63
63
64
67
67
68
68



4.25- Excentricidade vs. Tempo (Caso 3) ... 69

4.26- Angulo de Aplicagio dos Impulsos vs. Tempo (Caso 3) .........oveerinnnnn. 69
4.27- Localizagdo dos Impulsos vs. Tempo (Caso 3)  ...oooviiiiiiiiniiiiniiinnn 70
4.28- Variagdo de Velocidade vs. Angulo de Transferéncia (Caso 3)  ............. 70
4.29- Variagdo de Velocidade vs. Tempo (Caso 3)  ....ooooiiiiiiiiiiiiinnnin, 71
4.30- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Caso 4)  ....oiiiiiiiiiiiiien, 73
4.31- Argumento do Periapside vs. Tempo (Caso 4) ..., 73
4.32- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Caso 4)  ....oevvvviveieeiinierceennnnns 74
4.33- Excentricidade vs. Tempo (Caso 4) ..., 74
4.34- Angulo de Aplicago dos Tmpulsos vs. Tempo (Caso 4)  .............ccceew. 75
4.35- Localizagio dos Impulsos vs. Tempo (Caso 4)  ...ooovviiiiiiiiiiiiinininnn 75
4.36- Variagio de Velocidade vs. Angulo de Transferéncia (Caso 4) ............. 76
4.37- Varia¢do de Velocidade vs. Tempo (Caso 4)  ....ooviiiiiiiiiiiiniiiiennn 76
5.1- Geometria da Manobra Quando £2, > €2, e i, >4, ... 81
3.2- Geometria da Manobra Quando €2, > €2, €, >4, ... 81
5.3- Geometria da Manobra Quando £2, > £2, e §, >4, ... 82
5.4- Geometria da Manobra Quando €2, > €2, € 7, > 1 .ooiiiiiiiiniiiii, 82
5.5- Caso 1: Impulso I, Aplicado Antesdo Ponto N e 7, Apéos N .............. 84
5.6- Tridngulo Esférico Reférente a0 Caso ] 84
5.7- Caso 2: Ambos os Impulsos Aplicados Apéso Ponto N ..................... 85
5.8- Triangulo Esférico Referente ao Caso 2 .......coooiiiiiiiiiiii i, 85
5.9- Caso 3: Ambos os Impulsos Aplicados Antesdo Ponto N ................... 86
5.10- Tridngulo Esférico Referente ao Caso 3 .........ooiiiiiiiiiinnis e 86
5.11- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Exemplo 1} ... 99
5.12- Excentricidade vs. Tempo (Exemplo 1) .. ....ooiiiiiiiiiiiiiieeee 99
5.13- Argumento do Periapside vs, Tempo (Exemplo 1) ... 100
5.14- Inclinagdo vs. Tempo (Exemplo 1) oo, .. 100
5.15- Alfal vs. Tempo (Exemplo 1) ..o e 101
5.16- Alfa2 vs. Tempo (Exemplo 1 ..o 101
5.17- Longitude do Nodo Ascendente vs. Tempo (Exemplo 1) ... 102

XX



5.18- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Exemplo 1) ........oooivininrnnnnnnn, 102

5.19- Angulo de Aplicagio dos Impulsos vs. Tempo (Exemplo 1) ..........o..... 103
5.20- Variagio de Velocidade Necessaria vs. Tempo (Exemplo 1) ................ 103
5.21- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Exemplo 2a)  .....coooiiiiiiiiini, 105
5.22- Excentricidade vs. Tempo (Exemplo 2a) ..o 105
5.23- Argumento do Periapside vs. Tempo (Exemplo 2a) ... 106
5.24- Inclinagdo vs. Tempo (Exemplo 2a) ..o 106
5.25- Alfal vs. Tempo (Exemplo 2a) ... . 107
5.26- Alfa2 vs. Tempo (Exemplo 2a) ... 107
3.27- Longitude do Nodo Ascendente vs. Tempo (Exemplo 2a)  ................... 108
5.28- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Exemplo 2a)  ........ooveevevennnnnnnnn, 108
5.29- Angulo de Aplicagio dos Impulsos vs. Tempo (Exemplo 2a) ............... 109
5.30- Variagio de Velocidade Necessaria vs. Tempo (Exemplo 2a) ............... 109
3.31- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Exemplo 25)  ...coovviiiiiiiiiiiiiiienen, 110
5.32- Excentricidade vs. Tempo (Exemplo 28)  .......oviiiiiiiiiiieeens 110
5.33- Argumento do Periapside vs. Tempo (Exemplo 2b) ... 111
5.34- Inclinagdo vs. Tempo (Exemplo 28) ... 111
5.35- Alfal vs. Tempo (Exemplo 28) ..ot 112
3.36- Alfa2 vs. Tempo (Exemplo 2B8)  .oooiiiiiiiiiiie e e 112
5.37- Longitude do Nodo Ascendente vs. Tempo (Exemplo 2b) ................. 113
5.38- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Exemplo 25)  ....ooveveveeeiiiianena., 113
5.39- Angulo de Aplicagio dos Impulsos vs. Tempo (Exemplo 28)  .............. 114
5.40- Variagio de Velocidade Necessaria vs. Tempo (Exemplo 26) ............... 114

xx1



XXi1



LISTA DE TABELAS

2.1- Classificagdo dos Sistemas de Propulsfio  ..........coooiiiiiiiiiiiiiinnnnn

XXiii



Xxiv



LISTA DE SIMBOLOS

Caso Coplanar

semi-eixo maior

excentricidade

semi-latus rectum

raio (distancia do centro de atragfio ao satélite)

vetor velocidade do veiculo com relagfo a Orbita inicial no local onde ¢ aplicado
0 primeiro impulso

vetor velocidade do veiculo com relagio a érbita de transferéncia no local onde €
aplicado o primeiro impulso

vetor velocidade do veiculo com relagio a orbita de transferéncia no local onde é
aplicado o segundo impulso

vetor velocidade do veiculo com relagdo a orbita final no local onde € aplicado o
segundo impulso

longitude do periapside

angulo formado entre a dire¢@o circunferencial (diregfo perpendicular a reta que
liga o centro de atragdo ao satélite) ¢ a dire¢do do impulso

angulo de posi¢io do satélite (coordenada polar). Angulo formado entre a reta
que liga o centro de atragfio ao nodo ascendente e a reta que liga o centro de

atragdo ao satélite. Portanto € =w + f , onde f ¢é a anomalia verdadeira
constante gravitacional, que para a Terra vale 398600km’/s”

vetor impulso na dire¢do radial

vetor impulso na dire¢3o circunferencial

magnitude do primeiro impulso

magnitude do segundo impulso



Caso Niao Coplanar

N RN N &

semi-eixo maior

excentricidade

semi-latus rectum

inclinagdo

anomalia média

anomalia excéntrica.
localizacfio do primeiro impulso
localizagio do segundo impulso
magnitude do primeiro impulso
magnitude do segundo impulso
velocidade caracteristica

tempo gasto na manobra
distdncia radial do ponto 7,

distdncia radial do ponto /,

anomalia verdadeira do ponto 7, medida no plano da orbita de transferéncia

anomalia verdadeira do ponto 7/, medida no plano da drhita de transferéncia

componente radial do primeiro impulso

componente radial do segundo impulso

componente transversal do primeiro impulso
componente transversal do segundo impulso

componente do primeiro impulso na diregdio ortogonal ao plano da orbita de

transferéncia

componente do segundo impulso na direcdo ortogonal ao plano da orbita de

transferéncia

componente horizontal de ¥,

argumento do periapside

xxvi



longitude do nodo ascendente

angulo entre os planos das orbitas inicial e final
anomalia verdadeira da linha dos nodos FN medida no plano da 6rbita inicial
anomalia verdadeira da linha dos nodos FN medida no plano da 6rbita final

angulo de transferéncia, medido no plano da érbita de transferéncia

angulo de mudanga de plano gerado pelo primeiro impulso
angulo de mudanga de plano gerado pelo segundo impulso
anomalia verdadeira do ponto /, medida no plano da drbita inicial

anomalia verdadeira do ponto 7, medida no plano da orbita final

xXxXvii



XXV



CAPITULO 1

APRESENTACAO

1.1- GENERALIDADES

Uma boa parte dos veiculos espaciais colocados em orbita ao redor da Terra
utiliza os conceitos basicos de manobras orbitais pois, quando o veiculo € langado ¢le ¢
colocado em uma orbita que nem sempre € a Orbita ideal para a qual o veiculo foi
projetado. Dessa maneira, deve-se efetuar uma transferéncia de orbita para que o veiculo
possa atingir a orbita final desejada. Mesmo quando o veiculo ja € injetado na drbita
final, existem erros de inje¢dio que, em muitos casos, devem ser corrigidos. Além disto,
para cle permanecer nesta Orbita, devem ser executadas corregdes de drbita periddicas

para climinar os efeitos gerados pelas perturbagdes que agem sobre o veiculo.

Como exemplos de aplicagio destas manobras (de transferéncia ou de corregéo)
podemos citar a colocagdo de um satélite em Orbita geoestaciondria, a manutencdo da
Orbita de um satélite, o envio de sondas interplanetdrias, missdes de “rendezvous”,
missdes de interceptagdo, etc. Para o Brasil teremos importantes aplicagdes na ocasido
do langamento dos dois satélites de sensoriamento remoto (SSR 1 e SSR 2) que fazem
parte da MECB (Missdo Espacial Completa Brasileira) e dos dois satélites sino-
brasileiros de Recursos Terrestres (“China-Brazil Earth Resources Satellites” CBERS | ¢
CBERS 2), também de sensoriamento remoto, que necessitario de manobras de

transferéncia e de correcgdo de drbita para atingirem e se manterem nas orbitas desejadas.

Dessa forma, podemos ver que temos duas manobras basicas possiveis: as
transferéncias de Orbita e as corregdes de orbitas. Nelas freqgiientemente minimizam-se
por inimeros métodos: 1) o combustivel gasto (por ndo ser renovavel no espago); 2) o

tempo gasto (por consumir encrgia das baterias e por ser feita em visibilidade).



1.2- OBJETIVOS DO TRABALHO

O objetivo deste trabalho é estudar o problema da transferéncia orbital
com consumo minime de combustivel, mas com himite de tempo para essa transferéncia.
Esse limite de tempo impde uma caracteristica nova ao problema e muitas das
conclusdes que serdo mostradas no Capitulo 3 deste trabalho nfio mais se aplicam. Assim

sendo, os métodos aqui mostrados foram estudados e adaptados a esse novo vinculo.

Essa linha de pesquisa € importante, pois em muitas missées podem haver
vinculos dessa natureza. Em certos casos existem vinculos temporais diretos (a manobra
tem que ser completada antes de um determinado evento) € em outros esses vinculos
podem decorrer de outras situagdes (por exemplo, a necessidade de se efetuar uma
manobra em visibilidade pode ser transformada em um vinculo temporal). Esse item vem
a completar outros trabalhos de pesquisa que foram, ou vém sendo desenvolvidos na
Divisio de Mecénica Espacial e Controle - DMC na érea de transferéncias de drbitas,
tais como Prado (1989); Rodrigues (1991); Schulz (1997); Santos (1997); Jesus (1997);
Felipe (1997).

1.3- METODOLOGIA UTILIZADA

Inicialmente foi feita uma pesquisa bibliografica complementar a que ja foi
realizada nos trabalhos acima citados, enfatizando o problema da transferéncia com
tempo limitado. A seguir dois métodos foram escolhidos para adaptagdo, implementagdo

¢ testes.
Utilizamos como modelo para a dindmica orbitas keplerianas alteradas
por transferéncias bi-impulsivas com o minimo Av total possivel, considerando atuadores

capazes de aplicarem empuxos instantineos e de magnitude infinita.

(s meios necessarios ao desenvolvimento desse trabalho consistiram em



microcomputadores, “softwares” diversos (compiladores FORTRAN, programas

graficos, etc.) livros e artigos de periddicos.

1.4- CONTRIBUICOES DO TRABALHO

Neste trabalho cstudou-se o problema da transferéncia orbital com

vinculo de tempo, para os casos bi-impulsivo coplanar € no coplanar.

O caso coplanar utiliza como base as equagdes apresentadas por Lawden
(1993). Ele fornece a érbita de transferéncia entre duas orbitas elipticas coplanares, que
executa a transferéncia com minimo consumo de combustivel e tempo fixo. O método de
calculo € apresentado na literatura, porém nenhuma solugdo numérica é mostrada. Para
obter a solugdo, o método foi modificado de forma a simplificar a resolugdo das
equacdes, gerando dessa maneira quatro casos com diferentes vinculos de tempo.

Portanto, quatro programas foram desenvolvidos ¢ testados.

O caso ndo coplanar utiliza como base as equagdes apresentadas por
Eckel e Vinh (1984). Ele fornece a 6rbita de transferéncia entre duas orbitas elipticas ndo
coplanares, que executa a transferéncia com minimo consumo de combustivel e tempo
fixo. Da mesma forma que no caso coplanar, o0 método de célculo ¢ apresentado na
literatura, porém nenhuma solugiio numérica é mostrada. Para obter a solugdo foi feita
uma anilise geometrica que permitiu adaptar o método de calculo apresentado por Eckel
e Vinh (1984) para manobras com diferentes geometrias. Portanto, as equagdes que
faltavam (Equagdes 5.1, 5.2, 5.3 e 5.5) para tornar o método mais geral, foram

deduzidas e dessa maneira, desenvolvemos e testamos o programa com vdrios exemplos.



1.5- ORGANIZACAO DO TRABALHO

O trabalho ¢ dividido em seis Capitulos.

O Capitulo 1 apresenta inicialmente um breve comentario da importincia
das manobras orbitais € da utilizagdo dessas manobra na Missdo Espacial Completa
Brasileira. A seguir, é apresentado o objetivo do trabatho, a metodologia utilizada ¢ as

contribui¢des do trabalho.

O Capitulo 2 apresenta os conceitos basicos para o desenvolvimento do
trabalho, onde sdio apresentadas as defini¢des de transferéncia orbital, de modelagem do
problema, do controle aplicado ao sistema, dos métodos de otimizagio e dos sistemas de

propulsio.

O Capitulo 3 apresenta uma revisdo da literatura que trata do problema

da transferéncia orbital.

O Capitulo 4 trata do problema da transferéncia bi-impulsiva otima com
tempo fixo entre Orbitas coplanares. Sdo apresentados o método de célculo e o programa
desenvolvido. A Seguir os resultados sdo mostrados e comentados para quatro casos

diferentes.

O Capitulo 5 trata do problema da transferéncia bi-impulsiva 6tima com
tempo fixo entre oOrbitas ndo coplanares. Sdo apresentados o método de calculo e o
programa desenvolvido. A Seguir os resultados sdo mostrados e comentados para dois

exemplos.

O Capitulo 6 apresenta as conclusdes e algumas sugestdes para trabalhos

futuros.



CAPITULO 2

CONCEITOS BASICOS

2.1 - DEFINICAO DE TRANSFERENCIA ORBITAL

O movimento de um veiculo espacial através de um campo gravitacional

g(F,r) e sujeito 4 forca propulsiva F, ¢ descrito pela equagdo diferencial abaixo:

7~
o= -

m =F+m
J g

5 =

onde m € a massa instantinea do veiculo e ¥ o vetor posigéo.

A forga F resulta da ejegfio de massa a uma taxa g dada por:

Sendo W a velocidade de eje¢do de massa temos:

F=qW

Assim, define-se que a transferéncia de um veiculo espacial para uma
orbita desejada, consiste (Marec, 1979) em se alterar o estado (posi¢do, velocidade e

massa) de um veiculo espacial das condigdes 7,, v, e m, no instante f, para 7,,v, e
m, no instante ¢, (f, >1¢,) usualmente com o menor gasto de combustivel (my —m, )

possivel.
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Fig. 2.1 - Transferéncia de Orbita.
FONTE: Marec (1979). Pag. 3.

Podemos ainda classificar as transferéncias da seguinte forma:

Transferéncia parcialmente livre

Neste caso pelo menos um dos parametros da transferéncia € livre, por
exemplo: o tempo de execucdo da manobra ¢ livre; ou deseja-se somente interceptar um

corpo celeste, mas sem a necessidade de permanecer junto a ele; etc.

Transferéncia completamente vinculada

Nesta transferéncia todos os parametros sfo vinculados, deseja-se que o
veiculo mude de sua Orbita para uma outra drbita especifica em um ponto especifico
desta orbita. Este € o caso de manobras de rendezvous, onde um veiculo espacial tem o

objetivo de encontrar com outro e permanecer ao lado dele.



2.2- MODELAGEM DO PROBLEMA

Podemos encontrar na literatura diversas formas de modelagem do
problema em questio. As diferengas entre elas podem ser divididas em trés grupos:
quanto aos vinculos dindmicos; quanto ao controle aplicado; quanto ao método de

otimizag8o.

2.2.1- VINCULOS DINAMICOS

Neste grupo estdo as varias formas de modelagem do sistema dindmico,
ou seja, a forma de montar as equacdes de movimento. Podemos apresentar quatro

categorias basicas de modelagem, que séo dadas a seguir.

Modelagem simples com dois corpos

Temos, neste caso, a presenga de um astro massivo ¢ dc um veiculo
espacial de massa desprezivel orbitando este astro. Assume-se 0s dois corpos envolvidos
como pontos de massa e ndo se considera nenhuma perturbagio (de outros corpos ou de
outras fontes). Assume-se também, que em todas as fases sem propulsdo o veiculo
descreve uma orbita kepleriana. Este é, sem duvida, o modelo mais estudado devido a
sua simplicidade, rapidez no fornecimento de resultados, existéncia de solugdes analiticas
¢ boa precisdo na maioria das situagOes. Dessa maneira, esta modelagem é sempre o

ponto de partida para uma analise de missfo, independente da complexidade da mesma.
Modelagem com dois corpos perturbados
Nesta modelagem adotamos o modelo matemidtico do caso anterior e

acrescentamos uma ou mais perturbagdes ao sistema. Como exemplo de perturbagdes

podemos citar a nfo esfericidade da Terra, o arrasto atmosférico, a pressio de radiagdo,



a presenga de outros corpos, etc. Para este tipo de modelagem nfo existem solugbes

analiticas, sendo a integragdo numérica a ferramenta mais utilizada.

Modelagem com trés corpos

Considera-se a presenga de apenas trés corpos que séo tratados como
pontos de massa. A versdo mais adequada a Astronautica (ja que um veiculo espacial
nunca lem massa planetaria) dessa modelagem também € conhecida como “problema
restrito de trés corpos” (Szebehely, 1967) que considera o movimento de um ponto de
massa desprezivel movendo-se guiado exclusivamente pela forga gravitacional gerada
pelos outros dois corpos (por exemplo um veiculo espacial viajando através do sistema
Terra-Lua). Esta modelagem ¢ muito usada para o estudo de trajetorias lunares e
interplanetarias, mas e¢la ndo possui soligo analitica, sendo portanto, usualmente

efetuadas integragcdes numéricas.

Modelagem com N corpos

Assume-se a presenga de um numero arbitrario N de corpos celestes, que
sdo tratados como pontos de massa e geralmente livres de perturbagdes além daquelas
geradas pelos seus proprios campos gravitacionais. Tem como aplicagdo missdes multi-
planetarias, como por exemplo as missdes Pioneer, Voyager, Galileo, etc. Em geral essa
modelagem € utilizada para melhorar resultados obtidos por outra modelagem mais

simples.

2.2.2- CONTROLE APLICADO AO SISTEMA

Entende-se por controle aplicado ao sistema o modo de atuagdo dos

propulsores. Existem duas categorias basicas, que sio descritas abaixo.



Empuxo Infinito

Nesta categoria assume-se que os propulsores sio capazes de aplicar
empuxos instantaneos e de magnitude infinita. Dessa forma, temos a variagfo instantanea
da velocidade do veiculo espacial. Este é o modelo mais utilizado devido a sua

simplicidade e razoavel precisio.

Empuxo Continuo

Assume-se agora que os propulsores sdo capazes apenas de aplicar um
empuxo finito por um intervalo de tempo diferente de zero. Geralmente utiliza-se
integragdes numéricas das equacgdes de movimento, ou lineariza¢des validas por um

curto intervalo de tempo para se obter o efeito gerado por estes empuxos.
2.2.3- METODOS DE OTIMIZACAO
Podemos agrupar a maioria da literatura existente em trés grupos:
Métodos Diretos
Consiste na busca direta de valores numéricos para um determinado
nimero de parimetros que tornem um certo funcional minimo. Para isto, sdo
empregados algoritmos computacionais que geram métodos iterativos para encontrar os
valores destes parametros.
Métodos Indiretos
As condi¢gbes necessarias de primeira ordem, as equagdes de Euler-

Lagrange, sdo escritas e resolvidas analitica ou numericamente, fornecendo assim os

dados necessarios para encontrar a solugio final desejada.
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Métodos Hibridos

As condi¢des necessirias de primeira ordem sdo escritas e resolvidas
através de uma busca direta de pardmetros. Dessa forma, as equagdes de Euler-Lagrange
transformam o problema original em outro equivalente, que pode ser resolvido pelo

método direto.

2.3- SISTEMAS DE PROPULSAOQ

Os resultados mostrados neste item foram extraidos de Marec (1979).

Define-se sistema de propulso como sendo o sistema atuador capaz de
alterar a magnitude e a dire¢do do vetor velocidade, bem como a atitude de um veiculo

espacial.

Este sistema deve operar dentro de um dominio de operagio @ defimido
no plano F versus ¢ podendo variar continuamente com o tempo, apresentando
inclusive descontinuidades, como por exemplo o caso de separagio de estagios. Dessa
maneira, o estudo que sera apresentado ¢ limitado ao caso de sistemas de propulsiio com

dominio de operagdo fixado, isto €, o sistema ¢ composto por um unico estagio.

Podemos classificar os sistemas de propulsdo com respeito a dois

parAmetros de desempenho: o impulso especifico maximo [/ definido como a razfo

50 max ?

entre a velocidade maxima de ejegfio dos gases W, e a aceleragéio da gravidade ao nivel
2 ~ I f

do mar g, =981m/s’; e a razdo entre 0 maximo empuxo F, e 0 peso do sistema

propulsivo no solo. Dessa forma existem trés categorias basicas de sistemas de

propulsio, que séo descritos abaixo.
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Sistemas de Alto Empuxo (HT)

Sdo caracterizados pelo elevado nivel de aceleragiio, ou seja, a razdo

entre a aceleragio maxima I, ¢ a gravidade local g (I, /g) ¢ grande, da ordem de

10 a 100, e por possuir um baixo impulso especifico, na pratica /_, variando de 300 a

1000 s. Para estes sistemas os arcos propulsados sdo de curta duragfio (quasi-impulsos).

Como exemplo temos a propulsido quimica convencional e a propulsio nuclear.
Sistemas de Empuxo Infinito (IFT)

Esta categoria € uma idealizagio da categoria anterior, pois neste caso a

razio I, /g tende a infinito e com isto o sistema propulsivo fornece ao veiculo

espacial um impulso instantineo.
Sistemas de Baixo Empuxo (LT)

Sdo caracterizados por baixo nivel de aceleragio com I, /g variando
de 107 a 10™, e elevado impulso especifico / &> variando de 3000 a 10000 s. Para estes

sistemas os arcos propulsados sdo de longa duragio e, como exemplo, temos a

propulsdo elétrica e a energia solar.

Ainda podemos classificar os sistemas de propulsio com relagdo a
posssibilidade de modulagiio da velocidade de ejegiio dos gases, 0o que nos leva a

distinguir essencialmente seguintes modelos.

1) Sistemas de propulsdo com velocidade de ejecio constante ¢ empuxo limitado

(VEC)
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2) Sistemas de propulsdo com velocidade de eje¢dio moduldvel ¢ poténcia limitada
(PL). Neste sistema o Unico vinculo existente ¢ a impossibilidade de ultrapassar

uma determinada poténcia sem a preocupagfio com os valoresde W, ou g, .
sendo que o dominio de operagéo € a regido sob a parabola definida por P= P

mostrada na Tabela 2.1,

Assim sendo, podemos montar a tabela 2.1 com a classificagio dos

sistemas de propulsio.

Otimizar a atuagfo do sistema de propulsio consiste em maximizar a

carga util m, ou maximizar a massa final do vefculo m,. No entanto, ¢ conveniente
substituir a massa m(t) do veiculo por grandezas mais convenientes a resolugdo do

problema. Scndo assim € conveniente fazermos as escolhas mostradas abaixo.

Para sistemas VEC define-se a velocidade caracteristica ¢, dada por:

C=wa=—EE%LM=wm{%g

E para sistemas PL define-se a grandeza | dada por:

e , 11
i=— [dt=p_ |- —
-1 M[m m]

0

onde:
I'=F/m;
W ¢ a velocidade de ejeglio dos gases;

P_.. € apoténcia maxima.

max
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A minimizacdo dos valores finais destas grandezas correspondem

maximiza¢fo da carga 1til do veiculo ou a minimizagdo do consumo de combustivel.

TABELA 2.1 - CLASSIFICACAO DOS SISTEMAS DE PROPULSAO

boosters.

Ex. : Propulsdo quimica ou

propulsdo nuclear.

DOMINIO DE OPERACAQ
VEC PL
Velocidade de Ejegdo Constante Poténcia Limitada
AE
Alto empuxo f T
F [ — — 4

”mgomE = 10a 100 7

Isp ~300a1000s e

Pode ser usado em o g i 7 - +

El
Empuxo Infinito

F”"" — +0
oM

Isp =300 1000 s

E uma idealizaggo do

sistema de alto empuxo.

Fa

e e—— A =anf

BE

Baixo Empuxo

Fra ~ 10%a 104
BNz

Isp =~ 3000 a 10000 s
Nio pode ser usado em
boosters.

Ex. : Propulsdo elétrica

ou propulsiio solar.

oY

Ex. : Propulsdo elétrica quando
W nio pode ser modulado. Em
geral F também n3o pode ser
modulado.

-

Lt /’

[

A\

/
77
i

I

’; - -
= e
e

. 7
“
. / B
. / W
o S ke .

. . : - g

Ex. : Propulsio elétrica quando W pode

ser modulado.

IND. PERFORMANCE

Cr

Jr

FONTE: Marec (1979), p. 9.
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CAPITULO 3

REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo apresenta os resultados mais conhecidos da literatura no
topico de transferéncias orbitais. Ele € baseado nos seguintes trabalhos: Gobetz e Doll

(1969);Marec(1979); Prado (1989); Prado e Rios Neto (1993).

O primeiro a estudar o problema da trajetéria 6tima de um veiculo espacial foi
Goddard (1919), que propds solugdes dtimas aproximadas para o problema de enviar um
foguete a grandes altitudes da forma mais econémica possivel. Depois dele vérios

pesquisadores contribuiram no desenvolvimento das manobras orbitais Otimas.

3.1- TRANSFERENCIAS COM ORIENTACAO LIVRE

Podemos definir este tipo de transferéncia como sendo a transferéncia a
partir de uma determinada 6rbita para outra onde a energia € 0 momento angular sfo
especificados, mas o argumento do periapside nfo. A otimizagdo deste tipo de
transferéncia consiste em determinar o angulo de orientagdo, bem como o numero ¢ a

magnitude dos impulsos necessdrios.

Transferéncias com um tnico impulso podem ser executadas apenas se as
orbitas se cruzam ou se¢ elas sio tangentes. E para quatro ou mais impulsos a
transferéncia com orientagfio livre nunca é 6tima (do ponto de vista de consumo de

combustivel) (Ting, 1960).

3.2- TRANSFERENCIA ENTRE ORBITAS CIRCULARES

Podemos considerar a transferéncia entre orbitas circulares como uma

limitagdo do caso da transferéncia com orientagdo livre, pois o eixo maior na
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circunferéncia € indefinido. Da mesma forma este problema também € uma limitagdo do

caso da transferéncia entre orbitas coaxiais.
3.2.1- ORBITAS COPLANARES

3.2.1.1- TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA

A transferéncia entre Orbitas circulares e coplanares foi o primeiro, ¢ por
muitos anos o unico problema de transferéncia orbital estudado. Em 1925, Hohmann
obteve a solugdo 6tima do problema de transferéncia de um veiculo espacial entre duas
oOrbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional newtoniano. A transferéncia
otima ocorre por meio de uma orbita eliptica de transferéncia tangente nos apsides as
orbitas inicial e final. Esta manobra, conhecida com transferéncia de Hohmann, ¢ uma
manobra bi-impulsiva cntre duvas Orbitas circulares e coplanares com tempo livre.
Consiste na aplicagdo de um impulso 4v, na dire¢io do movimento, colocando assim o

veiculo espacial em uma orbita de transferéncia eliptica com periapside r, e apoapside

r,. Quando o veiculo completa meia revolugéio nesta orbita e atinge o apoapside, aplica-
se outro impulso 4v, também na dire¢do do movimento que faz com que ele entre em
uma orbita circular de raio r,. Os impulsos 4V, € 4V, e o tempo de transferéncia At

foram calculados originalmente por Hohmann e se encontram reproduzidos na forma

abaixo em Marec (1979).

dv, = —”) ~1v, (3.1)

Av —[r_fj%p B 2v (3.2)
5= ( 0 .
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37

At = l[ﬂrf_ﬂ} T, (3.3)
2 2

Onde v, ¢ a velocidade do veiculo na drbita inicial e 7; € o periodo da drbita inicial.

A magnitude destes impulsos também pode ser expressa como fungfo da

razdo r, /r, como ¢ mostrado na Figura 3.1:

‘L 1
11 \ avfv,
1 ,5 1 'n'U“fl.'Il —_———
"\ vy — - —
[
wel. \
raract. 1.0 1
normal. _ ~
fhr“Jllv-:‘l - ~ L
\\.
0,5 h
————
] 4
0,01 0,1 100

razio dos ralos  nfn

Fig. 3.1 - Sumario das Transferéncias de Hohmann,
FONTE: Gobetz e Doll (1969), p. 809.

3.2.1.2- TRANSFERENCIA TRI-IMPULSIVA

No final da década de 50 Hoelker e Silber (1959) e¢ Shternfeld (1959)
mostraram independentemente que a solugdo de Hohmann era a solugio 6tima apenas
quando a razdo entre os raios das drbitas final € inicial € menor que 11,94. Quando esta
razdo ¢ maior ou igual a 11,94 a transferéncia tri-impulsiva (bi-eliptica) pode ser mais

econémica, dependendo de valor do raie intermediario.



18

Esta transferéncia consiste em aplicar inicialmente um impulso AV, na
dire¢do do movimento do veiculo espacial fazendo com que ele entre em uma o6rbita
eliptica O, com periapside », e apoapsider,, mas € necessdrio que 7, >, pois caso
contrdrio a transferéncia de Hohmann ¢ mais eficiente. Quando o veiculo atinge o
apoapside r aplica-se o segundo impulso Av,, também na direcdio do movimento, que
faz com que o veiculo entre em uma 6rbita eliptica (, com apoapside em r, ¢ periapside
em 7,. Quando o veiculo atinge o periapside da Orbita O, aplica-se o terceiro impulso

Av,, mas agora em sentido contririo ao do movimento do veiculo espacial e com

magnitude tal que faga com que o veiculo entre em uma orbita circular de raio 7, .

Pode-se verificar que esta forma de transferéncia apresenta um menor
valor na soma dos incrementos de velocidade necessarios em cada etapa, quanto maior
for o valor de r, (Marec, 1979). Isto ocorre porque o segundo impulso ¢ aplicado longe
do centro de atragdo o que diminui o combustivel necessario, pois a forga de atragio
gravitacional € inversamente proporcional ao quadrado da distancia, portanto ela é muito

fraca no ponto onde ¢ aplicado o impulso. Os impulsos Av,, 4v, e 4V, ¢ o tempo A

gasto na transferéncia s@o dados pelas equacfes seguintes.

(3.4)

(3.5)

(3.6)
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onde: £, =sinal (7, - 1)

£, = sinal(r, - rf)

At =ﬁ—g_}:(1f(ro +r1.)3 + (r, +r},)3 (3.7

Esta foi a primeira solu¢do multi-impulsiva que obteve um resultado
melhor que a transferéncia bi-tmpulsiva. Além do mais, fo1 demonstrado por Haynes
(1960) que quatro ou mais impulsos tangentes as Orbitas de transferéncia nunca poderio

obter resultados melhores que a transferéncia bi-eliptica.

A Figura 3.2 mostra um grifico de Av/v_ x razio de conjungio, para
varios valores de r, /r,, onde a razio de conjungdo € a razdo entre o apoapside r, € o
raio da Orbita inicial . Uma conjungéo exterior ocorre quando o apoapside ¢ maior que
a Orbita circular exterior, enquantc que uma conjungdo interior ocorre quando o
apoapside é menor que a Orbita circular exterior. A linha tracejada representa a
transferéncia de Hohmann (7, = r, ). As linhas cheias representam um valor constante de

r, /r, para conjungdes exteriores, e as linhas trago-ponto para conjungdes interiores.

Se a razdo dos raios r, /r, € conhecida, temos da Figura 3.2 qual razio de

conjuncdo resulta em uma transferéncia bi-eliptica superior a transferéncia de Hohmann.
As conjungdes exteriores sdo sempre superiores as conjungdes interiores. Cada curva se
origina em um ponto da linha referente a transferéncia de Hohmann e cresce ou decresce
de acordo com o valor de 4v. Se ela decresce, a transferéncia bi-eliptica apresenta um
valor de Av menor. Usando este critério, Hoelker e Silber (1959) calcularam a razfo dos
raios critica cuja transferéncia bi-eliptica torna-se melhor que a transferéncia de

Hohmann. Se r,/r, <1193876 a transferéncia de Hohmann ¢ sempre superior. Se

r,/r, >1558172 a transferéncia bi-eliptica ¢ sempre superior para razdes de conjungio
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maiores que 1,0. Entre estes dois limites a razfo de conjungio deve crescer a partir de

1,0, quando r,/r, =1558172, até o quando r,/r, =1193876, para manter a

transferéncia bi-eliptica igual & transferéncia de Hohmann.

————— Transferéneia de Hohmann
Bi-Eliptica - Conjungio Exteriory
————— Bi-Eliptica - Conungao Interior

Razio
1,0 dos
Raios
0,8 o 10 T
2,0
Velocidade  0,6( ] 5,0
Caracteristica ’I/é —— - 10
Nonmalizada - T =20
tvfo 04 100
.. 7}
0,2
0 !
I Z S 10 20 50 100 200 500 1000

Razio de Conjungio L/n

Fig. 3.2 - Sumario das Transferéncias Bi-Elipticas.
FONTE: Gobetz e Doll (1969), p. 810.

A transferéncia tri-impulsiva tem como caso limite a transferéncia bi-
parabolica, quanto temos o objetivo de otimizar o gasto de combustivel. Dessa forma, se
tomarmos um r, tendendo ao infinito teremos o minimo gasto de combustivel. Mas ¢
claro que essa manobra ndo pode ser realizada na pratica, pois utilizando um raio r,
infinito, o tempo gasto na transferéncia seria infinito. De qualquer forma, os passos que
caracterizam esta manobra sfo os seguintes: Inicialmente, quando o veiculo esta na
Orbita inicial O, aplica-se um impulso na diregdo do movimento com magnitude Av, tal

que o veiculo entre em uma Orbita parabdlica O,. Quando o veiculo atinge o infinito,
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aplica-se um impulso infinitesimal que faz com que o veiculo passe da orbita O, para
outra orbita parabdlica O,. Devido ao fato da distincia entre o centro de atragio
gravitacional e o veiculo ser infinita quando o veiculo atinge o apoapside, a forga de
atracio que atua no veiculo ¢ nula, portanto teoricamente o segundo impulso ndo
consome combustivel. Quando o veiculo passa pelo periapside da 6rbita paraboiica O,

aplica-se o terceiro impulso na diregdo oposta a0 movimento € com magnitude Av, tal

que o veiculo entre na rbita circular O, .

3.2.2- ORBITAS NAQ COPLANARES

3.2.2.1- TRANSFERENCIA BI-IMPULSIVA

Para o caso de transferéncias bi-impulsivas entre 6rbitas ndo coplanares
Hoelker e Silber (1959) mostraram que a mudanga de plano deve ser dividida entre dois
impulsos tangenciais e aplicados nos apsides. Mas a maior parte desta mudanga deve
ocorrer no segundo impulso, j& que o impulso inicial nunca deve resultar em uma
mudanga de plano superior a 6,0°. Esta transferéncia € conhecida como transferéncia de

Hohmann generalizada.

3.2.2.2- TRANSFERENCIA TRI-IMPULSIVA

A transferéncia tri-impulsiva entre Orbitas nio coplanares € uma extensio
da transferéncia bi-eliptica plana. A mudanga de plano ¢ dividida em trés partes, dessa
forma cada impulso resulta em uma mudanga de plano bem como uma mudanga no

periapside e no apoapside.

Roth (1967) mostrou que a mudanga de plano resultante do primeiro e do
terceiro impulsos deve ser pequena e nunca exceder a 5,3°. Portanto, se toda mudanga

de plano fosse efetuada no impulso intermedidrio terfamos um pequeno valor de Av.
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3.2.3- RESULTADOS GERAIS

Apenas trés possiveis modos de transferéncia podem ser 6timos para ©
caso ndo coplanar entre Orbitas circulares: tri-impulsiva, bi-impulsiva, e transferéncia
através do infinito. Uma discussido detalhada de como proceder na escolha do melhor

modo pode ser encontrada em Marchal (1967).

A Figura 3.3 apresenta um resumo da transferéncia entre oOrbitas
circulares. Os parametros dos eixos, razdo dos raios e angulo de inclinagéo entre as
orbitas, sdo suficientes para determinar a transferéncia o6tima completamente. As linhas
tracejadas representam linhas de Av/v, total constantes, e as linhas trago-ponto na
regido da transferéncia tri-impulsiva representam linhas de valores constantes da razéo de

conjuncgio.

Do diagrama podemos chegar as conclusdes mostradas nos paragrafos

seguintes.

Considerando a regido da transferéncia através do infinito temos que se a
inclinagdo da orbita exceder 60,185° as transferéncias através do infinito sdo 6timas para
qualquer valor da razdo dos raios. Similarmente, se a razio dos raios for inferior a
0,08376 (r,/r, =1193876) a transferéncia através do infinito ¢ 6tima independente do
angulo de inclinagdio. Como na transferéncia tri-impulsiva através do infinito a mudanga
de plano ocorre quase que completamente no segundo impulso por meio de um pequeno

impulso infinitesimal, o valor de Av ndo é fun¢fio do dngulo de inclinagfo.

Considerando agora a regido do diagrama referente a transferéncia tri-
impulsiva podemos notar que para inclinagdes maiores que 45° a inclinagfio das curvas
de Av é negativa. Assim, para uma dada inclina¢do, o valor de Av decresce a medida

que a razdo dos raios decresce a partir de 1,0.
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Fig. 3.3 - Sumério das Transferéncias Entre Orbitas Circulares.
FONTE: Gobetz e Doll (1969), p. 811.

Para a regido da transferéncia de Hohmann generalizada temos que para
razdes de raios entre 0,1 e 1,0 e inclinagdes de 10° ou menores, todas as transferéncias
Otimas sio do tipo Hohmann. Quando a inclinagdo for zero apenas a transferéncia de
Hohmann generalizada e a transferéncia através do infinito podem ser Otimas, enquanto
que para r /r, =1,0 e i+ 0 apenas a transferéncia através do infinito e a transferéncia
tri-impulsiva podem ser étimas. Quando r,/r, =0,1505 e i = 37,54° os trés modos de

transferéncia produzem o mesmo valor de Av .
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3.3 - TEORIA DO “PRIMER-VECTOR”

Em 1953 e 1954 D. F. Lawden utiizando o multiplicador de Lagrange
associado ao vetor velocidade introduziu a nog¢fio do “primer-vector”. Este conceito é
utilizado nas modernas teorias de trajetdrias espaciais otimas, como por exemplo nos
trabalhos de McCue (1967) e Carter (1984). Nesses trabathos, assume-se que o sistema
de propulsdo ¢ do tipo VEC (Velocidade de Ejecéio Constante) e o campo gravitacional
¢ um campo central que varia com o inverso do quadrado da distdncia, embora possam

ser encontrados trabalhos que utiizam um campo da forma g=- y/rN {Brookes ¢

Smith, 1970) ou entdo um campo genérico da forma g = g(r,¢) (Marec, 1979).

O vetor estado do sistema serd formado pelo vetor posi¢io () com trés
componentes, pelo vetor velocidade (v ) também com trés componentes, € pela
velocidade caracteristica (¢ ) com uma unica componente que substitui a massa definida

por:
c= Ifdt =f_[(W/m)dm=W In(m, /m) (3.8)

onde:

W ¢ o modulo da velocidade de ejecdo dos gases;

F : . .
I" = — que € a acelera¢do devido ao empuxo e mede o gasto de combustivel.
m

Assim, as equagdes de movimento sdo dadas por:

e
It
=i

(3.9)

"3

+7 (3.10)

=z

1

|
.

olx
~ | ™y
+
S~
I
I
=

é=r (3.11)
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¢ a hamiltoniana do sistema € dada por:

H=p-f

H=ﬁ,-\7+ﬁv-(f—f;}+pcf (3.12)
¥

onde -+ representa o produto escalar.

As equagbes adjuntas do sistema podem ser obtidas a partir da

Hamiltoniana e sfo dadas por:

- o - 0"[#?} . = .
- - . =p -G 3.13
?, > =*Po | ) =P (3.13)
- H
p =—""=_p 3.14
D, & - P (3.14)
. H (r*}
__ (L7 + 3.15
P. i 7 (p, +p.) (3.15)

onde G ¢ o tensor gradiente de gravidade (& [F).

Usando p, e p, temos:

b, =-p, (3.16)
p.=p.-G (3.17)

e desta forma obtemos:

p,=b,-G (3.18)

onde o vetor p, € conhecido por “primer-vector”.
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Pelo principio de méximo de Pontryagin temos:
H(x* p*.I"*)2 H(x* p* T) (3.19)
onde * denota o valor 6timo da variavel.

Entfo, para maximizar a hamiltoniana devemos escolher 7™ na diregéio de

D, » 0 que fornece:

H=p, 5+p,I-p,-“o+p, I
I4

. . Loopr
H=p,-V=p,-" 5 +I(p.+p.) (3.20)

r

Dessa forma, para maximizar H, devemos ter:

Se, p,+p. <0 — T deve ter o minimo valor possivel.

Se, p, +p. >0 — T deve ter o maximo valor possivel.

Porém se, p, + p, =0 temos um arco singular num intervalo finito de

tempo. Esse tipo de solugfo ndo sera abordado no presente trabalho.

Assim, temos a seguinte lei de controle:

1+ sign(p, +pc)]
2

*=r,(c) [ (3.21)
Se p,+p, <0 > sinal(p, +p.}=-1 .. I*=0

Se p,+p. >0 - sinal(p, +p )=+ .. I*=1T,

Rax
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Dessa maneira temos um controle do tipo “bang-bang”, ou seja arcos

balisticos alternados com arcos de empuxo maximo.

Dessa forma o problema transforma-se na integragdo das equacdes
adjuntas para obter os trechos com propulsio ¢ 0os com arcos balisticos. As condi¢des de
contorno iniciais e algumas finais, sdo dadas pelo proprio enunciado do problema (massa,
drbitas inicial e final), as demais sdo obtidas por meio das condigdes de transversalidade,

que variam de missdo para missdo. Para o caso da transferéncia com tempo livre elas sdo

dadas por:
H*=0 (3.22)
Py Vy+P, 8, =0 (3.23)
ﬁro "70 +15v0 g, =0 (3.24)
p.=-1 (3.25)

Mas, o conjunto completo de condigdes de contorno em um mesmo
instante ndo € conhecido, portanto ndo ¢ possivel encontrar uma solu¢do analitica para
esses problemas. Porém podem ser encontradas solugdes numéricas como por exemplo
em Subrahmanyam (1986). Este tipo de problema € conhecido como “Two Point
Boundary Value Problem” (TPBVP).

Podemos ainda encontrar na literatura trabalhos especificos sobre

integragdio dos multiplicadores de Lagrange, entre eles podemos citar os trabalhos de

Vinh (1972); Eckenwiler (1965); Hempel (1966); Handelsman (1966).
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3.3.1- O CASO IMPULSIVO

Uma solugdo impulsiva para uma dada misséo pode ser considerada como

um limite da solugfo “bang-bang” relativa ao sistema de alto empuxo (AE), quando £,
tende para +oo. Dessa maneira, a duragdio do trecho de propulsio tende a zero

(7 =1t"—1"), mas o consumo de combustivel nio.

J:_Fm.dr —— 5 Ac (finito) (3.26)

=0

Segundo Contenson (1962), para evitar os problemas gerados pelo fato
de ¢ e v tenderem para infinito enquanto P, se torna indeterminado quando F, _ tende

para +oo, € conveniente escolher ¢ como varidvel independente ao invés do tempo.

Assim obtemos que 7, ¢, p,, p,. H* e p, sdo constantes durante o impulso e dessa

maneira p_ éiguala-1 pois p  €igualaleem ¢, p, ¢éiguala-l.

NN

t0 tf

SNNNANN

Fig. 3.4 - Lei de Controle Tipica Para Sistemas de Empuxo Infinito.
FONTE: Marec (1979}, p. 58.

Podemos ver na Figura 3.4 a lei de controle tipica para sistemas de

empuxo infinito.
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3.4- TRANSFERENCIAS ORBITAIS COM VINCULO DE TEMPO

A grande maioria dos trabalhos sobre transferéncias orbitais impulsivas
concentram-s¢ na minimizagdo do Av com tempo livre. O problema da transferéncia
orbital com tempo fixo ou a minimizagdo do tempo foi apresentado em alguns poucos

trabalhos, como veremos a seguir.

O problema da minimizago do tempo na transferéncia bi-impulsiva entre
rbitas circulares e coplanares com um especifico Av total pode ser encontrado em Lee
e Florence (1961) e Wang (1963). O menor Av necessario € o da transferéncia de
Hohmann, que gasta um determinado tempo de transferéncia. Para obter um tempo
menor a transferéncia bi-impulsiva requer obrigatoriamente um maior Av. Baseado neste
fato, Wang (1963) afirmou que impulsos aproximadamente radiais resullam em um

minimo tempo de transferéncia e que os impulsos sdo praticamente iguais em magnitude.

Varios trabalhos apresentados utilizam a teoria do “primer-vector”
desenvolvida por Lawden (1953, 1954) que foi resumidamente apresentada no item

anterior. Entre eles, podemos citar os seguintes trabalhos.

Em Lion e Handelsman (1968) a defini¢do do “primer-vector” € estendida
ao caso de trajetorias nio 6timas e Otimas. Nesse trabalho, foram desenvolvidos testes
para avaliar 0 quanto uma dada trajetdéria pode ser melhorada por meio da aplicagdo de
mais um impulso. Em Jezewski ¢ Rozendaal (1968) uma nova técnica para calcular
trajetorias de transferéncias otimas é mostrada. O método desenvolvido determina a
solugdo N-impulsiva 6tima com tempo fixo, usando a teoria do “primer-vector” para
determinar o nimero de impulsos € o vetor de estado do veiculo espacial nos impulsos
correspondentes. J4 em Prussing (1969, 1970) as manobras de “rendezvous” com
minimo consumo de combustivel e multiplos impulsos sfio estudadas para o caso onde o
tempo gasto na transferéncia € especificado. O método desenvolvido é aplicado para

manobras de “rendezvous” ou para transferéncias orbitais entre orbitas elipticas com
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baixa excentricidade. Nesse método a solugdo 6tima € obtida satisfazendo as condigdes
necessdrias para o “primer-vector”. Assume-se que as Orbitas sfo suficientemente
préximas de uma orbita circular de referéncia o que permite descrever a transferéncia por
meio de equagdes lineares de movimento. Em Gross e Prussing (1974) temos um estudo
para manobras impulsivas com minimo consumo de combustivel e tempo fixo, onde o
veiculo parte da superficie do planeta. Mostra-se que para certos casos a transteréncia
tri-impulsiva é mais econdmica que a bi-impulsiva. Em Ivashkin e Skorokhodov (1981)
um algoritmo numérico é desenvolvido para determinar a trajetdria 6tima com vinculo de
tempo para o caso da transferéncia tri-impulsiva, tomando como primeira aproximagdo a
trajetoria tri-impulsiva 6tima com tempo livre mas com limitag3o para a distdncia do
veiculo ao planeta. Em Eckel (1982) a teoria do “primer-vector” ¢ aplicada para resolver
o problema da transferéncia impulsiva 6tima néo coplanar com um nimero arbitrario de
impulsos, para o caso de transferéncias orbitais com vinculo de tempo ou para o caso de
manobras de “rendezvous”. A solugdo € obtida por meio de um conjunto formado por m
equagdes onde m ¢ igual ao grau de liberdade do problema. Em Eckel e Vinh (1984) a
teoria de maximos e minimos ¢ aplicada para obter as condi¢des étimas para o problema
da transferéncia orbital bi-impulsiva ndo coplanar entre érbitas elipticas com tempo fixo.
E mostrado que todos os elementos da transferéncia podem ser expressos em termos de
trés varidveis: o semi-latus rectum da orbita de transferéncia e as anomalias verdadeiras
dos pontos de aplicagdio dos impulsos medidas com relagdo as drbitas inicial e final
respectivamente. Em termos destas trés variaveis o problema € resolvido para o caso de
mimmo consumo de combustivel e tempo fixo e para o caso de minimo tempo e
consumo de combustivel fixo. Em Prussing e Chiu (1986) ¢ apresentado um estudo para
manobras de “rendezvous” entre Orbitas circulares utilizando miltiplos impulsos, minimo
consumo de combustivel e tempo fixo. O caso coplanar e uma classe restrita de casos
ndo coplanares sfo analisados. Em Lawden (1993) temos um método para encontrar a
solugao otima para o problema da transferéncia orbital impulsiva entre orbitas elipticas
coplanares com vinculo de tempo. O método considera ainda, as posi¢des para o inicio e
para o final da manobra (pontos terminais), dessa forma, podemos ter 0 caso em que o

veiculo espacial percorre um arco na Orbita inicial, antes de ser aplicado o primeiro
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impulso, e um outro na Orbita final, apos a aplicagdo do segundo impulso. O método
utiliza a teoria do ‘“‘primer-vector” para obter as condigdes necessdrias para otimalidade
resultando em um sistemas de equagdes cuja solugdo fornece os instantes de aplicagio
dos impulsos, a magnitude dos impulsos e os elementos keplerianos da orbita de
transferéncia. Em Taur et al. (1995) séo obtidas solugbes para o problema das manobras
de “rendezvous” e das manobras de interceptagdo para o caso impulsivo de minimo
consumo de combustivel com tempo fixo mas com vinculo de posiglo. A teoria do
“primer-vector” € estendida a este caso de forma a capacitar o método a fornecer o

numero 6timo de impulsos, os instantes ¢ as posi¢cdes de aplicag@o desses impulsos.

Para o desenvolvimento deste trabalho tomamos como base as equagdes
apresentadas em Lawden (1993) para o caso coplanar e as equagdes apresentadas em
Eckel € Vinh (1984) para o caso ndo coplanar. Lawden apresentou o método na
literatura mas ndo apresentou solugSes numéricas e apenas considerou o caso onde os
pontos terminais sdo fixos. Ja Eckel e Vinh, da mesma forma que Lawden, apresentaram
o método na literatura mas nfo apresentaram solugdes numéricas, ¢ ainda, consideraram
apenas uma determinada geometria da manobra. Portanto, nos capitulos seguintes serfio
mostrados os estudos realizados considerando diferentes vinculos de posi¢io para o caso
coplanar e diferentes geometrias para o caso ndo coplanar, além de algumas solugbes

numéricas obtidas por meio da implementagio dos métodos para os dois casos.
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CAPITULO 4

TRANSFERENCIAS BI-IMPULSIVAS OTIMAS COM TEMPO FIXO ENTRE

ORBITAS COPLANARES

Este capitulo utiliza como base as equag¢des apresentadas por Lawden
(1993). Ele fornece a érbita de transferéncia entre duas érbitas elipticas coplanares, que
executa a transferéncia com minimo consumo de combustivel e tempo fixo. O método ¢
apresentado na literatura, porém nenhuma solugdo numérica ¢ mostrada. Sendo assim, a
obtencdo de solugdes numéricas e as modificagdes necessarias para a obten¢do destas

solu¢des sdo contribui¢des deste trabalho.

4.1- INTRODUCAO

Dadas duas orbitas coplanares, podemos encontrar, por métodos
numéricos, a Orbita de transferéncia bi-impulsiva 6tima entre elas quando ndo
consideramos limitagdes de tempo nem de posi¢do dos pontos terminais nas orbitas de

partida e de chegada.

Porém, quando consideramos o problema com tempo fixo, a posi¢fo dos
pontos terminais passa a ter importdncia. Da definicdo dos pontos terminais podemos ter
quatro problemas diferentes. Quando consideramos os pontos terminais fixos desejamos
partir de um determinado ponto em um determinado instante da érbita inicial e atingir
um outro determinado ponto em um outro determinado instante da érbita final. Dessa
forma, deseja-se obter uma orbita de transferéncia que inicie no ponto terminal inicial ou
apos ele, ¢ termine no ponto terminal final ou antes dele. Neste caso, o tempo total gasto
sera dado pela soma do tempo gasto na drbita de partida a partir do ponto terminal
inicial até o ponto onde € aplicado o primeiro impulso, mais 0 tempo gasto na orbita de
transferéncia propriamente dita, mais 0 tempo gasto na orbita de chegada do ponto onde

¢ aplicado o segundo impulso até o ponto terminal final. Deseja-se também, que a
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solugdo obtida seja a de menor consumno de combustivel, ou seja, podemos obter virias
solu¢des onde a soma dos tempos gastos nas orbitas de partida, de transferéncia ¢ de
chegada, apresentam o mesmo valor, mas o gasto de combustivel deve ser diferente pois
as posigdes onde os impulsos sdo aplicados sdo diferentes para cada solugéo, portanto
estes impulsos terdo magnitudes diferentes de uma solugdo para outra. Este tipo de
problema pode ter como aplicacdo manobras de rendezvous, pois o tempo de

transferéncia e as posigdes inicial ¢ final sdo considerados como vinculos.

QOutros dois tipos de problemas ocorrem quando apenas um dos pontos
terminais ¢ fixado. Neste caso o problema apresenta um vinculo a menos que o caso
anterior. Quando o ponto inicial € fixado, temos que o tempo total da manobra € a soma
dos tempos gastos na drbita inicial, do ponto terminal inicial até o ponto onde ¢ aplicado
o primeiro impulso, ¢ na drbita de transferéncia, do ponto onde ¢ aplicado o primeiro
impulso até o ponto onde é aplicado o segundo impulso. Ja quando o ponto terminal
final que ¢ fixado, o tempo total da manobra ¢ dado por: tempo gasto na orbita de
transferéncia, do ponto terminal inicial onde € aplicado o primeiro impulso até o ponto
onde ¢ aplicado o segundo impulso, mais o tempo gasto na 6rbita final, do ponto onde é

aplicado o segundo impulso até o ponto terminal final.

O caso onde o ponto terminal inicial € fixado pede ter como aplicagio
transferéncias orbitais 6timas com tempo fixo, em que o local onde a manobra ¢ realizada
¢ determinado. Por exemplo, a necessidade da manobra ser realizada em visibilidade

pode ser enquadrada neste caso.

Ja quando o ponto terminal final que ¢ determinado podemos ter como
aplicacio manobras de rendezvous, ou entdio manobras onde seja necessrio ter

visibilidade no momento da aplicagio do segundo impulso.

Um ultimo tipo de problema ocorre quando nenhum dos pontos terminais

¢ fixado, sendo apenas o tempo total fixado. Nesta situagdo o foco de interesse ndo ¢
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onde o veiculo vai efetuar a manobra, mas quanto tempo ele vai permanecer na orbita de
transferéncia. Dessa forma a solugdo a ser encontrada deve fornecer a drbita de
transferéncia com menor consumo de combustivel que transfere o veiculo espacial da
6rbita inicial para a 6rbita final em um tempo pré-determinado. Uma possivel aplicagdo
para este caso € a transferéncia de satélites de sensoreamento remoto onde a manobra de
transferéncia deve ocorrer o mais rapido possivel, pois enquanto o satélite estiver na
orbita de transferéncia os dados coletados serdo de baixa quahdade e, portanto, ndo

poderdo ser utilizados.

4.2- APRESENTACAO DO METODO

Conforme ja citado, o método que sera mostrado aqui utiliza as equacgdes

apresentadas por Lawden (1993) desenvolvidas a partir da teoria do “primer-vector”.

Chamaremos o ponto de jungdo da Orbita inicial com a oOrbita de
transferéncia de J, onde € aplicado o primeiro impulso, € o ponto de jun¢do da orbita de
transferéncia e a orbita final de X, local onde é aplicado o segundo impulso. Dessa
maneira, assumiremos que o tempo gasto entre o ponto terminal inicial € o ponto J é

dado por 4A¢. o tempo gasto na orbita de transferéncia é A¢, e o tempo gasto entre o

ponto K € o ponto terminal final € Az, .

Assim, para o caso onde os pontos terminais sdo fixados o vinculo de

tempo ¢é dado por:

At + A+ A, =T 4.1

onde T € o tempo total gasto na manobra.

Para o caso onde apenas o ponto terminal inicial ¢ fixado o vinculo de

tempo ¢ dado por:
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At + A =T (4.2)

pois neste caso Af, € zero.

Para o caso onde o ponto terminal final que é fixado, o vinculo de tempo

¢ dado por:

A+ A, =T (4.3)

pois agora At que € zero.

Para o caso onde ambos os pontos terminais ndo sdo fixados o vinculo de

tempo € dado por:

At=T (4.4)

pois At e At, sdo iguais a zero.

Deve-se salientar que, com excegdo do uUltimo caso, matematicamente

podemos ter valores negativos para A¢, € Af, na equagéio de vinculo.

As Orbitas elipticas serfio especificadas pelos seguintes elementos orbitais

(indice 1: 6rbita inicial; indice 2; 6rbita final; sem indice: orbita de transferéncia):

° = semi-eixo maior;

e ¢ = excentricidade;

! = semi-latus rectum;
s @ = longitude do periapside;

o 5 =1/r;
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r = raio (distancia do centro de atragfio ao satélite);

z = l/ )u"l'i seng, sendo que u l"izsengz} ¢ a componente da velocidade
perpendicular ao impulso que néo ¢é afetada pela propulsio;

¢ = angulo formado entre a dire¢dio circunferencial (diregdo perpendicular a
reta que liga o centro de atragfo ao satélite) e a dire¢do do impulso;

6 = angulo de posigdo do satélite. Angulo formado entre a reta que liga o
centro de atragdo ao nodo ascendente ¢ a reta que liga o centro de atragdo ao

satélite. Portanto #=® + f, onde f ¢ a anomalia verdadeira;
a = (lz C)/e, onde C ¢ uma constante definida em Lawden (1963). Se C=0

temos que a solugdo obtida ¢ a mesma para tempo livre;

4 = constante gravitacional, que para a Terra vale 398600 km’ / s°;

v,= vetor velocidade do veiculo com relagdo a érbita inicial no local onde ¢
aplicado o primeiro impulso;

v, = vetor velocidade do veiculo com relagdo a érbita de transferéncia no local
onde ¢ aplicado o primeiro impulso;

v .= vetor velocidade do veiculo com relagéo a drbita de transferéncia no local

onde € aplicado o segundo impulso,

v,= vetor velocidade do veiculo com relagio a 6rbita final no local onde ¢

aplicado o segundo impulso;

v — \71’ = magnitude do primeiro impulso;

I

Ay, =

Av, = ‘172 -9 f‘ = magnitude do segundo impulso;
Ay = vetor impuiso na diregéo radial;

AV = vetor impulso na diregdo circunferencial (transversal).

Com estas defini¢des, temos que:

M) = dv, G+ 4v, § (4.5)
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sz = Avq1 q + Avsz s (4-6)
Av, = AT, | +|AV,| .
CFLAND 24 DRBITAS
: /
A /
[ / ‘
DIy
[ — i
RS // D AT 7T T IATCS
/
} /.
MREEITA To TRaNSTISINITA ,/f_ .
s o

MUDD s30T NUER ©

MZZD DESTINDE NS

L

Fig. 4.1- Geometria da Manobra.
Assim a equagdo polar da orbita de transferéncia pode ser escrita da
forma:

L +ecos(0 — w) (4.8)
B

Supondo que o movimento do veiculo na drbita no ponto J tem uma
aceleragdo ,u/rz na dire¢dio de O (centro de atracio) e ¢ sujeito a uma propulsio

impulsiva / em um 4ngulo ¢ em relagio a dire¢fio circunferencial, temos que os
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elementos (I, e, @) desta nova Orbita devem continuar a satisfazer a Equagéo 4.8.
Entretanto € mostrado em Lawden (1962) que estes novos elementos também satisfazem

a equagio:

esen(@—a))=[£—l% z] tg ¢ (4.9)

onde ,u% zsen¢ representa a componente da velocidade perpendicular ao impulso que

ndo ¢ afetada pela propulso. Assim, todas as possiveis Orbitas que podem ser utilizadas

pela aplicagdo de um impulso na direcdo ¢ devem satisfazer as Equagdes 4.8 ¢ 4.9.

Sel.e ,w,el, e, o sdo dois grupos de elementos que satisfazem as

Equagdes 4.8 ¢ 4.9, temos que o incremento de velocidade necessdrio para mover o

veiculo da orbita inicial para uma outra € dado por:

5%
av= W22 (4.10)
rcosg

como ¢ mostrado em Lawden (1993).
Temos ainda, as seguintes equagfes conhecidas da mecénica orbital:

e+cosf

cosu = —— (4.11)
l1+ecosf

cosf=—2t"¢ (4.12)
l—-ecosu

a= ! (4.13)
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r:a(l—ecosu) (4.14)

_ a’’ (#—esenu)

(= (4.15)

17
/2

y7;

onde:
1 = anomalia excéntrica;

/ = anomalia verdadeira;

{ = tempo gasto pelo veiculo para atingir a anomalia excéntrica u partir do

periapside.

O problema da transferéncia de um veiculo espacial entre um par de
orbitas terminais (onde a velocidade ¢ conhecida) em um dado campo gravitacional com
o minimo gasto de combustivel foi resolvido por Lawden (1963) em termos do primer-
vector definido ao longo de sua trajetoria. Se assumirmos que ndo existem arcos
mtermedidrios de propulséo, a trajetoria 6tima consiste de arcos de balisticos separados
por pontos de jungdo onde a propulsdo impulsiva é aplicada. Para garantir a otimalidade,
a magnitude do primer-vector deve assumir o valor maximo em ambas as juncdes, ¢
nestes pontos o primer-vector ¢ o vetor propulsio devem estar alinhados. Além disso,

em cada jungéo o primer-vector e sua primeira derivada devem ser continuas.

A partir de Lawden (1993) obtemos um sistema de doze equagdes com
doze incognitas, que expressam as condi¢es necessarias para otimalidade, dadas a

seguir.
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Equagdo 1:

At + A+ A, =T
ou A+ A =T

ou A+ A, =T

ou At =T dependendo do sub-problema escolhido.

Equagdo 2:
e cos(6, —w,)=1s 1
Equacdo 3:
ecos(él —a)) =I5 -1
Equagdo 4:
e sen(f, — @)= (1] s, ~ 1,2 z,)tgqﬁ]
Equacdo 5:
esen(8, - w) =(1s, —1h Z,)tg¢|

Equagio 6:

(4.16)

(4.17)

(4.18)

(4.19)

(4.20)

(4.21)



Equacdo 7:
3utae’t
Hiae
M, =M, - = ——
1'2{1—(3 )
Equacdo 8:
3,2
N =N ;,1 ael
12 (1-¢?)
Equagéo 9:

e,cos(t, —w,) =15, -1

Equagdo 10:

ecos(8, —w)=1s, -1

Equacdo 11:

e, sen(6, — w2)=(12 s, —lz't’é zz)tg;éz

Equagdo 12:

esen(H2 —a))=(132 -1 zz)tgqé2
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(4.22)

(4.23)

(4.24)

(4.25)

(4.26)

(4.27)
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Onde:

M, =cos(t9, —a)—¢,)+

|4
{2z,

cos(tf:T1 - ca)cos¢1 +

“ cotg(d, -a))+ 1 2e
% 1-e? | Is,sen(8, - w)

.
1725z,

M, =cos(0, —@w—¢,)+

%
1'%z,

]

cos(6, — w)cosg, +

a{cotg(ﬂg—a})+ 1 [ 2e

3. 2
72 l-e
1%s,z2,

i

Is,sen (6, — @)

{ 1 Is +1
N, =cos¢,(1 + E]';] + a5 57 +
[2z 1725, 2 sen(B, - )

2

1-e

1 5 |:ecotg(t9, —a))—

Is sen(6, - o)

!
N2=c03¢2[l+sf,—+l}+a =
172z, 1725, z,sen(6, — )

1 2
9 — —
1-¢° [e coig(6; ~ o) Is, sen(6, —a))ﬂ>

(4.28)

(4.29)

(4.30)

(4.31)

(4.32)

(4.33)
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Tendo calculado os pardmetros s, &,, z,, ¢,, 5,, &,, z,, ¢,. I, e,
we a, temos ainda de Lawden (1993) que estes pardmetros devem satisfazer as
seguintes inequagdes para que a velocidade caracteristica para a manobra seja um

minimo local:

Ccr' -
2> — Cr —sen| (4.34)
r/2 |sen ¢1|1/(1— 3sen’ .;ai])
Cr,’ -
2,2 Cr” —send (4.35)

rgf']’é ‘sengﬁz‘,{(l — 3sen’ ¢2)

Se estas condigdes ndo forem satisfeitas temos, segundo Lawden (1993),
que a solugdio obtida pode ser apenas a solugio dtima para o caso bi-impulsivo sendo
provavel que existam solugbes mais econdmicas para trés ou mais impulsos. Lawden
ainda afirma, que a ndo satisfagdo dessas condi¢des de fato ocorrem. Como o escopo
deste trabalho € limitado a manobras bi-impulsivas, a busca dessas manobras mais

econdmicas nio é feita neste trabalho.



4.3- IMPLEMENTACAO DO METODO

Para implementagdo do método foi necessario encontrar a solugédo do
sistema de equagdes ndo lineares aprescntadas no item anterior. Para isto, foram
utilizadas as rotinas encontradas em Press et al. (1992) que utilizam o método de
Newton-Raphson para sistemas de equac¢es ndo lincares, que sera resumidamente
apresentado a seguir. Devemos salientar que a solugéo deste sistema de equagdes néio foi

apresentada por Lawden sendo, portanto, uma contribuigio deste trabalho.
4.3.1- DESCRICAO DO METODO DE NEWTON-RAPHSON

Segundo Press et al. (1992), o método Newton-Raphon pode ser descrito

resumidamente da seguinte forma:

Considere o caso  bi-dimensional, onde queremos resolver

simultaneamente

flxy)=

0
o) =0 (4.35)

As fungdes f e g sdo arbitrarias e apresentam cada uma linhas de
contorno zero (local onde a fungdo torna-se zero) que dividem o plano (x, y) em regides
positivas ou negativas. Estas linhas de contorno zero representam as regides de interesse.

As solugdes que procuramos sdo aqueles pontos, se existirem, que sdo comuns as linhas

de contorno zero de f ¢ g. Com o objetivo de encontrar todos os pontos comuns, que

sdo as solugdes das nossas equagdes ndo lineares, devemos fazer um mapa completo das

linhas de contorno zero de ambas as fungdes (Figura 4.2).
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duas razes

ositivo
g negativo Y Er
fnegativo 1'-.\
gsl
v -
0 _..:!-"""_-.. .
- v+, &mnegatvg

P g=ﬁ g positivo

Fig. 4.2- Solugido de Duas Equagdes ndo Lineares.
FONTE: Press et al. (1992), p. 373.

Quando temos mais de duas dimensdes, devemos achar pontos comuns
para as N superficies de contorno zero, portanto podemos ver que nestc caso a solugéo
do problema torna-se praticamente impossivel sem o conhecimento prévio de
informagdes adicionais especificas do problema, como por exemplo: Espera-se uma

unica solugfo? Aproximadamente onde?

O método multidimensional simples de Newton-Raphson fornece um
meio eficiente de convergéncia para as raizes das equagdes se forem fornecidos valores
iniciais suficientemente proximos das raizes. O problema tipico apresenta N fungdes

para serem zeradas, envolvendo N varidveis x,, i=12,...,N.
F(x),%5,.,%y) =0 i=12,..,N (4.36)

Iremos chamar ¥ como o vetor dos valores x, e & o vetor das fungdes

F . Navizinhanga de ¥, cada fungdio F, pode ser expandida em séries de Taylor:

N
E(f+af)=f;(f)+2%&cj +0(ax?) (4.37)

;=1 i
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A matriz de derivadas parciais mostrada na Equagdo 4.37 é chamada de

mattiz Jacobiana J dada por:

oF,
J = (4.38)
i &j
Em notag¢io matricial a Equagdo 4.37 ¢ dada por:
F(% + &)= F(%)+ J & + 0(&”) (4.39)

Desprezando os termos de ordem & ¢ maiores e fazendo
F(x+d%)=0 obtemos um sistema de equagdes lineares para as corregdes & que faz

com que cada funggo se aproxime de zero simultaneamente, dado por:

J&=-F (4.40)

Resolvendo a equagio matricial 4.40 e somando as corregdes & ao vetor

solugdo temos:
frzcwo = fvel'nfm +&_ (441)
que gera um processo iterativo convergente. Em geral ¢ recomendado checar se as
fung¢des e as varidveis convergem. Infelizmente, como ja foi dito, este método pode nio
convergir se os valores iniciais ndo forem suficientemente proximos da solugio. Dessa
forma, utilizamos o método descrito em Press et al. (1992) pag. 376, para garantir a
convergéncia a partir de uma gama maior de valores iniciais. Este método combina a

rapidez do método de Newton-Raphson com a estratégia de convergéncia mostrada a

seguir.
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O método de Newton-Raphson utiliza como passo & mas devemos decidir se

este passo € aceitavel. Para isto, uma estratégia razoavel € obrigar que o passo diminua

de |17‘2 = F F, que é 0 mesmo que minimizar

FF (4.42)

| n e
onde > ¢ utilizado por conveniéncia.

Toda solugdio para (4.36) minimiza (4.42), mas podem haver minimos

locais de (4.42) que ndo sdo solugdes para (4.36).

Para desenvolver uma estratégia melhor devemos notar que o passo do

m¢étodo de Newton & tem uma dire¢do descendente para f.
Vf &=(FJ)(-T" F)=-FF <0 (4.43)

Assim, a estratégia a ser utilizada considera inicialmente o passo do
método de Newton, e quando suficientemente proximo da solugdo utiliza uma
convergéncia quadratica. Entretanto, devemos checar a cada iteragdo se o passo usado

reduz f . Caso contrario devemos usar um passo mais proximo do passo do método de

Newton até encontrarmos um passo aceitavel. Dessa maneira, este método

essencialmente minimiza f tomando o passo do método de Newton-Raphson.
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4.3.2- ROTINAS UTILIZADAS NA SOLUCAO DO PROBLEMA

Todas as rotinas utilizadas na solugiio do problema sio mostradas nos

apéndices A, B e E.

Nos quatro casos analisados foram utilizadas as mesmas sub-rotinas
extraidas de Press et al. (1992) ¢ o mesmo programa principal,. mas com pequenas

altcra¢Bes devido aos diferentes vinculos de tempo utilizados em cada caso.

As sub-rotinas extraidas de Press et al. (1992) sdo listadas abaixo:

o sub-rotina newt: assume valores para ¥ ¢ para F .

e sub-rotina fmin: altera o valor de X considerando a fungdo f =F F /2.

« sub-rotina fdjac: calcula a matriz Jacobiana .J .

¢ sub-rotina ludemp e sub-rotina lubksb: fornecem a solugio para um sistema
de equagdes lineares na forma Ax= 5B .

¢ sub-rotina Insrch: dado um ponto n-dimensional x o valor da fungdo ¢ o

gradiente da fungfio sdo avaliados a fim de encontrar um novo ponto x,, .

A ordem de utilizagfio das sub-rotinas é mostrada a seguir:
programa principal

newt———» fmin

|, fdjac— __, funcv

——» ludemp

—» lubksb

L Insrch » fmin » funcv

onde a sub-rotina funcv fornece o vetor formado pelas funges a serem zeradas.
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4.3.3- APRESENTACAO DO PROGRAMA DESENVOLVIDO

O programa tem como entrada os seguintes parametros:

mi = constante gravitacional, que para a Terra vale 398600 km®/ s%;
tempo = tempo total gasto na manobra de transferéncia (s);
tetad = posigdo do ponto terminal final em coordenadas polares (rad);
Orbita Inicial:
el = excentricidade;
/1 = semi-latus rectumn (km), obtido da expressdo /, =a, (1-¢,);
wl = longitude do periapside (rad);
al = semi-eixo maior (km).
Orbita Final:
e2 = excentricidade;
2 = semi-latus rectum (km), obtido da expressdo /, = a, (1 — ez) ;
w2 = longitude do periapside (rad);
a2 = semi-eixo maior (km).

Os casos 2 e 4 ndo necessitam que seja fornecida a posi¢éo do ponto

terminal final pois este ponto € livre nestes casos.

A saida do programa apresenta os seguintes dados com relagéio a orbita

de transferéncia;

e = excentricidade da orbita de transferéncia;

l = semi-latus rectum da 6rbita de transferéncia (km);
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tetal

zl

Jfil
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tetal
z2

fi2
alfa

Dv2
Dt
teta
Ditl
Dt
Dr2
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longitude do periapside da o6rbita de transferéncia (rad);

I/rl;

local onde é aplicado o primeiro impulso (rad);

sqrt[mi].z.sen fi € a componente da velocidade perpendicular ao
impulso que nfio € afetada pela propulso;

dire¢fio do primeiro impulso (rad);

172,

local onde ¢ aplicado o segundo impulso (rad);

sqrt[mi].z.sen fi é a componente da velocidade perpendicular ao
impulso que ndo ¢ afetada pela propulsdo;

dire¢io do segundo impulso (rad);

P.C/e onde C & uma constante definida em Lawden (1963);
varia¢do de velocidade necessaria no primeiro impulso (km/s);
variacdo de velocidade necessaria no segundo impulso (knys);
variacdo de velocidade total Dvl + Dv2 (km/s);

dngulo de transferéncia feta2 - tetal (rad);

tempo gasto na Orbita inicial (s);

tempo gasto na orbita de transferéncia (s);

tempo gasto na drbita final (s);

tempo total gasto na manobra de transferéncia D1 + Dr + Dr2 (s),

O caso 2 ndo apresenta 0 tempo gasto na Orbita final pois o ponto

terminal final nfio € especificado neste caso. O caso 3 ndo apresenta o tempo gasto na

oOrbita inicial pois agora o ponto terminal inicial nfio € especificado. Ja o caso 4 ndo

apresenta o tempo gasto na orbita inicial nem o tempo gasto na Orbita final, pois neste

caso 0s pontos terminais nfo s3o especificados.

Como exemplo, apresentamos abaixo a folha original de resultados obtida

com a execucgfio do programa para um conjunto de dados de entrada.



Ultima atualizagio : 28/11/96

VALORES DE ENTRADA

mi = 398600.00000000
tempo = 5000.00000000
tetad = 3.14150000
Orbita [nicial

el 0.00000000

i = 7000.00000000

wl = 0.00000000

al = 7000.00000000
Orbita Final

e2 0.00000000

2 = 7100.00000000

w2 = 0.00000000

a2 = 7100.00000000

RESULTADOS

52

PROGRAM TCLOSEDI1
Di+Dt+DR2=T

Obs.: Todos os dngulos estdo em radianos.

tera?

alfa
Dvl
Dv2
Dt
teta
Drl
Dt
D2

= 7049.99591450
0.00708790
7049.64173410
1.09667780
0.00014286
1.09557884
-0.01523331
0.00000041
0.00014085
423947576

= -0.01425885
= 0.00000049
= -0.00011652
= 0.02670980
= 0.02661927
0.05332907
3.143896593
1016.300287%94
2943.37696449
1040.25134136
= 499992859379

Il

Erros absolutos na satisfagio das equagdes :

-0.07140621
0.00000000
-0.00000378
-0.00000094
-0.00000873
0.00000000
0.00000481
-0.00000108
-0.00000961
0.00000000
0.01661991
0.07787145
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4.4- RESULTADOS OBTIDOS

Neste item serdo apresentados alguns resultados obtidos com o programa

apresentado nos itens anteriores para os quatro casos considerados.

Os graficos foram construidos em fungdo da variagdo do tempo total
gasto na manobra. Dessa maneira, cada ponto dos graficos foi obtido por meio da
execugio do programa para um determinado tempo. Estes pontos foram unidos por meio
de uma linha cheia formando assim uma curva que mostra o comportamento do elemento
orbital em questdo. Porém, nos casos onde os resultados obtidos ndo formam uma curva
continua, pois os pontos sdo distantes uns dos outros, decidimos ndo unir os pontos pois
terfamos uma falsa interpola¢iio do comportamento do elemento orbital, pois realizamos
um estudo discretizado onde nem todo dominio foi analisado, portanto, a curva real pode

conter particularidades que seriam assim desconsideradas.

4.4.1- CASO 1: PONTOS TERMINAIS FIXOS

Neste caso tomamos como exemplo a transferéncia de orbita que ird ser
efetuada na ocasido do langamento do satélite de sensoreamento remoto “China Brazil
Earth Resources Satellites” (CBERS), em que o langador colocara o satélite em uma
orbita de injegdo com semi-eixo maior de 7122,237 km, excentricidade de 0,0014161 e
argumento do perigeu de 98,69375°, mas a orbita nomunal do satélite deve apresentar
semi-eixo maior de 7148,865 km, excentricidade de 0,0011 e argumento do perigeu de
90°. Portanto, se faz necessaria a utilizagdo de uma manobra de transferéncia, que deve
ser executada com o0 minimo gasto de combustivel. Para efeito de testes do programa
desenvolvido acrescentaremos vinculos de tempo nesta manobra. Consideraremos ainda,

que o ponto terminal final forma um angulo de 180° com relagdo a linha dos nodos.

Variando o tempo total gasto na manobra a partir de 1785 até 2500

segundos obtemos os resultados mostrados a seguir.
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Fig. 4.5- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Caso 1).
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Fig. 4.11- Variagdo de Velocidade vs. Tempo (Caso 1).

Podemos notar nos graficos apresentados nas Figuras 4.3, 4.5, 4.6, 4.7,
4.8,4.9,4.10 e 4.11, que os pontos sdo distantes uns dos outros, e dessa maneira ¢ dificil
tragar uma curva continua. Uma tentativa de obter uma curva continua poderia gerar
resultados falsos. Entretanto, testes foram feitos para verificar se a O&rbita de
transferéncia obtida como solugdo realmente existe e verificamos que os pontos de
aplica¢do dos impulsos, a diregio de aplicacdo dos impulsos e a magnitude dos impulsos
fornecidos pelo método estdo corretos, portanto as transferéncias existem. Uma possivel
explica¢do para isto é que a solugdo de um sistema de equagdes ndo lineares composto
por doze equagdes ndo ¢ trivial, ainda mais quando uma das equagdes deve satisfazer um
vinculo tdo complexo quanto o vinculo de tempo utilizado neste caso

(At + At + A1, =T). Portanto, as curvas podem conter singularidades ou tevem ter um

comportamento de dificil compreenséo.
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4.4.2- CASO 2; PONTO TERMINAL INICIAL FIXO

Usamos novamente a manobra de transferéncia do c¢aso anterior, mas

agora o ponto terminal final € livre.

Orbita inicial:

e;= (,0014161;

L =7122,2227175 km;
o= 1,7225309 rad;
a; = 7122,2370000 km.

Orbita final:

e2= 0,0011000;

I =7148,8563499 km,
= 1,5707963 rad;
a; = 7148,8650000 km.

Variando o tempo total gasto na manobra a partir de 1800 até 3000

segundos obtemos os resultados mostrados a seguir.
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Fig. 4.13- Argumento do Periapside vs. Tempo (Caso 2).
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Fig. 4.20- Varia¢do de Velocidade vs. Tempo (Caso 2).

Para este caso, podemos notar que os resultados obtidos sio mais
proximos do esperado que no caso anterior, pois temos em todos os graficos, com
excegdo do grafico mostrado na Figura 4.17, curvas continuas ¢ de comportamento
esperado. Tsto deve-se ao fato de que o problema estudado neste caso ¢ mais simples que
o problema do caso anterior, jJa que o vinculo de tempo usado neste caso é dado por:

A, + At = T. Dessa maneira, a solugdo do sistema de equagdes torna-se mais facil.

Na Figura 4.12 temos o comportamento do semi-¢ixo maior da orbita de
transferéncia com relagdo ao tempo. Podemos ver que o semi eixo maior diminui com a
diminui¢do do tempo. Era esperado o contrario, porém, a Figura 4.16 mostra que a
excentricidade aumenta com a diminuigdo do tempo, como era esperado. Dessa forma o
fato do semi-eixo maior diminuir com a diminui¢do do tempo nfio apresenta nenhuma

irregularidade, sendo provocada provavelmente pelo arranjo geométrico da manobra.
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A Figura 4.14 mostra o ngulo de transferéncia (arco percorrido pelo
veiculo espacial na drbita de transferéncia) com relagdo ao tempo. Verificamos que
quanto menor o tempo menor € o angulo de transferéncia, como era esperado. Porém,
quando o angulo de transferéncia aproxima-se de 180° ocorre uma descontinuidade,
sendo que logo apds a esta descontinuidade, obtivemos resultados quando fixamos o
tempo em 3000 segundos, e neste ponto podemos observar que o angulo de
transferéncia diminui e a varia¢do de velocidade necessaria, mostrada na Figura 4.20,
sofre um pequeno aumento. Esta descontinuidade também aparece nas Figuras 4.15 e
4.18 e provavelmente deve-se ao fato de que existe uma descontinuidade quando o
dngulo de transferéncia torna-se 180°, ou entfio, que os valores iniciais utilizados estdo
longe demais da solug@o do problema e portanto ndo fazem o algoritmo convergir para a

solugdo verdadeira.

Nas Figuras 4.19 e 4.20 temos a variagdo de velocidade necessaria para
realizagdo da manobra com relagdo ao dngulo de transferéncia e com relagdo ao tempo
respectivamente. Podemos observar na Figura 4.19 que quanto menor o tempo menor €
o angulo de transferéncia e portanto maior é a variagdo de velocidade necessaria. O
mesmo ocorre na Figura 4.20 que mostra a variagdo de velocidade gerada pelo primeiro
¢ pelo segundo impulsos e também o médulo da variagdo de velocidade total, quanto
menor o tempo maior ¢ a magnitude dos impulsos aplicados, porém, como ja foi dito
anteriormente, para o tempo de 3000 segundos temos um pequeno aumento da varia¢io

da velocidade necessdria pois este ponto foi obtido apds a descontinuidade.
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4.4.3- CASO 3: PONTO TERMINAL FINAL FIXO

Tomamos como exemplo a manobra de transferéncia entre as oOrbitas

hipotéticas listadas abaixo.

Orbita inicial:
er= 0,100
I, = 6930,000 km;

w;= 0,700 rad;
a; = 7000,000 km,

Orbita final:

e = 0,300

1> = 6461,000 km;
wy = 2,500 rad;
a; = 7100,000 km.

Consideramos ainda que o ponto terminal final se encontra 2 um anguio

de 5,5 radianos com relagio a linha dos nodos.

Neste caso as Orbitas inicial e final no sdo coaxtais, porém também
conseguimos obter resultados com a utilizagdo do programa desenvolvido, como

podemos observar nos resuitados mostrados abaixo:



semi eixo maior da orbita de transferéncia (km)
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Fig. 4.21- Semi-Eixo Maior vs. Tempo (Caso 3).
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Fig. 4.29- Variagdo de Velocidade vs. Tempo (Caso 3).

Neste caso, da mesma forma que no caso anterior, os resultados obtidos

sdo satisfatorios. O vinculo de tempo utilizado (At + Ar, = 7') torna o problema mais

simples que o problema estudado no primeiro caso, portanto a solugéo do sistema de

equagdes torna-se mais facil.

Podemos observar que as curvas que mostram a variagdo da
excentricidade da orbita de transferéncia, do angulo de transferéncia e da variagdo de
velocidade necessaria (Figuras 4.25,4.23 e 4.29), comportam-sc da mesma forma que no
caso anterior, como era esperado. A curva da variagdo do semi-eixo maior, neste caso,
mostra que 0 semi-eixo maior aumenta com a diminuicdo do tempo de transferéncia, o
que também era esperado ja que a excentricidade da orbita de transferéncia aumenta com

a diminuigio de tempo.
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4.4.4- CASO 4: PONTOS TERMINAIS LIVRES

Agora tomaremos como exemplo a manobra de transferéncia entre as

orbitas hipotéticas que se seguem.

Orbita inicial:

e = 0,100
1, = 6930,000 km;
w; = 2,500 rad,

a; = 7000,000 km.

Orbita final:

e;= 0,300

I, = 6461,000 km;
wy; = 2,500 rad;
a; = 7100,000 km.

As Orbitas inicial e final sdo as mesmas do caso anterior, mas agora elas
estdo alinhadas e o vinculo de tempo ¢ dado por At=T, pois os ponto terminais sdo

livres.

Os graficos obtidos para diversos valores de tempo total gasto na

manobra s0 apresentados a seguir.
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4.5- COMENTARIOS

Nos graficos mostrados podemos verificar que quanto maior for o tempo
permitido menor € a variagio de velocidade necessaria, como era esperado pois quanto
maior for o tempo permitido mais a direcdo dos impulsos aplicados se aproxima da
diregdo do movimento. No caso em que as oOrbitas inicial e final sfo coaxiais (quando a
linha dos semi eixos maiores das oOrbitas sdo alinhadas), quanto maior for o tempo
permitido mais a transferéncia se aproxima da transferéncia do tipo Hohmann (onde o
ingulo de transferéncia é de 180°) portanto menor serd a variagio de velocidade
necessaria, como podemos verificar na Figura 4.37. Porém deve-se ressaltar que quando
o tempo fixado for superior ao tempo necessario para a transferéncia do tipo Hohmann a
variagfio de velocidade necessaria torna-se superior 4 de Hohmann, pois o dngulo de
transferéncia torna-se maior que 180° e dessa forma a direg¢iio dos impulsos aplicados

deixa de se aproximar da dire¢do do movimento para se afastar.

[

Podemos verificar ainda que o quarto caso, onde o vinculo de tempo

o~

dado por Atr=T, € o que apresenta melhores resultados pois a curva encontrada
continua e se comporta da forma esperada. Isso se deve ao fato do vinculo de tempo ser
o mais simples possivel, portanto a resolugdo do sistema de equagdes mostrado
anteriormente, se torna mais facil. Ja quando o vinculo de tempo ¢ mais complexo a
resolugdo do sistema também torna-se mais complexa. Podemos observar isso nos trés
primeiros casos. Quando o vinculo de tempo ¢ dado por Ar, + A =7 ou por
At + At, =T os resultados sdo razoaveis, mas quando o vinculo de tempo é dado por
Aty + At+ Ar, =T, como foi proposto por Lawden (1993), o resultado é ruim e para
alguns valores de tempo ndo se obteve solugo, pois o algoritmo utilizado para a solugéo
do sistema de equagdes nfo convergiu. Entretanto, isto também ocorreu nos outros
casos, principalmente quando o tempo fixado foi muito pequeno ou muito grande, mas
como o nimero de vinculos € menor nestes casos fica mais facil ajustar o tempo de

transferéncia para fazer o algoritmo convergir.
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CAPITULO 5

TRANSFERENCIAS BI-IMPULSIVAS OTIMAS COM TEMPO FIXO ENTRE

ORBITAS NAO COPLANARES

Este capitulo utiliza como base as equag¢des apresentadas por Eckel e
Vinh (1984). Ele fornece a orbita de transferéncia entre duas Orbitas elipticas ndo
coplanares, que executa a transferéncia com minimo consumo de combustivel € tempo
fixo ou com tempo minimo e consumo de combustivel fixo, porém sé sera tratado aqui o
caso com tempo fixo. O método de calculo ¢ apresentado na literatura, porém nenhuma
solugo numérica ¢ mostrada. Sendo a obtengfio de solugdes numéricas e as

modifica¢des necessarias para a obtencfio destas solugdes contribuigdes deste trabalho.

5.1- INTRODUCAO

Dadas duas orbitas O, e O, (Figura 5.1) em um campo central, deseja-se

encontrar a orbita de transferéncia de minimo consumo de combustivel para um dado

tempo de transferéncia pré determinado.

Especificaremos as orbitas envolvidas pelos elementos keplerianos dados

por (6rbita inicial: indice 1; érbita final: indice 2; drbita de transferéncia: sem indice):

¢ g = semi-gixo maior;

» ¢ =excentricidade;

e p = semi-latus rectum;

¢ | =inchnagio;

e @ = argumento do periapside;

e (2 = longitude do nodo ascendente;
* M =anomalia média;

¢ F = anomalia excéntrica.
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Utilizamos ainda os seguintes elementos:

A = angulo entre os planos das 6rbitas inicial e final;

/3, = anomalia verdadeira do nodo N medida no plano da 6rbita inicial;
/3, = anomalia verdadeira do nodo N medida no plano da 6rbita final;
I, = localizag@o do primeiro impulso;

I, =localizagdo do segundo impulso;

A = dngulo de transferéncia, medido no plano da orbita de transferéncia;
¥, = édngulo de mudanga de plano gerado pelo primeiro impulso;

¥ , = dngulo de mudanga de plano gerado pelo segundo impulso;

V', = magnitude do primeiro impulso;

¥, = magnitude do segundo impulso;

V = velocidade caracteristica;

T = tempo gasto na manobra;

a, = anomalia verdadeira do ponto /, medida no plano da 6rbita inicial;

o, = anomalia verdadeira do ponto /, medida no plano da 6rbita final;

r, = distancia radial do ponto /,;

r, = distancia radial do ponto J,;

J, = anomalia verdadeira do ponto /, medida no plano da drbita de transf;
f, = anomalia verdadeira do ponto 7, medida no plano da érbita de transf,;
x, = componente radial do primeiro impulso;

x, = componente radial do segundo impulso;

¥, = componente transversal do primeiro impulso;

», = componente transversal do segundo impulso;

z, = componente do primeiro impulso ortogonal ao plano da 6rbita de transf;
z, = componente do segundo impulso ortogonal ao plano da 6rbita de transf;

h, = componente horizontal de V.
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Dependendo do local onde ocorre a intersegdo dos planos das orbitas

temos quatro geometrias possiveis ¢ dessa maneira quatro formas diferentes de calcular
f., B, e A como pode ser visto nas Figuras 5.1, 5.2, 5.3, e 5.4.
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Das Figuras anteriores obtemos as seguintes expressdes para o calculo de

B, Bred:
2, -2 )tg(180" —i
f, =arctg) — sen( : _1) g( 2) - @, (5.1)
seni, +tg(180° —Iz)cosil cos(.Q2 -—_Q])
sen(.(?2 —.Ql)tgil
B, =arctg -, (5.2)
seni, + tgi, cos(180° —i‘,_)cos(f.?2 ~-2,)
4 — arcsen sen(£2, — €2, )seni, - wresen| 5T (2, — 2, }seni, (53)
sen(w, + f2) sen(w, + 5,)

Entretanto, deve ser feita uma analise de quadrante pois o sinal de £,

B, e A pode variar quando consideramos diferentes geometrias.

Dependendo do local onde a manobra € realizada podemos ter ainda trés
casos possiveis. Quando a aplicagiio do primeiro impulso ocorre antes do ponto N e a
aplicagdo do segundo impulso apds o ponto N, como pode ser visto na Figura 5.2, o
valor do angulo de transferéncia A pode ser calculado a partir do tridngulo esférico

mostrado na Figura 5.6.

Quando os dois impulsos sdo aplicados apos o ponto N, como pode ser
visto na Figura 5.4, o valor do angulo de transferéncia A pode ser calculado a partir do

tridngulo esférico mostrado na Figura 5.8.

Quando os dois impulsos sdo aplicados antes do ponto N, como pode
ser visto na Figura 5.6, o valor do dngulo de transferéncia A pode ser calculado a partir

do tridngulo esférico mostrade na Figura 5.10.
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Das Figuras anteriores obtemos as seguintes expressdes para o célculo do

angulo de transferéncia A :

cosd=cos{, —a, )cosla, — B, )+

(5.4)
sen{f3, — &, )sen{ar, — ﬁl)cos(180° - ,l)
- 180° - A
Ao sen(a, ﬁz)sen( ) 5.5)
sen B
sen(lSO" - /1)
B=arctg (5.6)

sen(f8, —a,)cotg(a, ~ B, ) - cos(8, —al)cos(ISO" —,l)

Entretanto, novamente deve ser feita uma andlise de quadrante para

definir corretamente o dngulo de transferéncia 4.
5.2- APRESENTACAO DO METODO
Consideramos que os propulsores utilizados sdo capazes de aplicar

empuxos instantdneos ¢ de magnitude infinita e que a manobra serd efetuada por meio de

duas mudangas impulsivas de velocidade com magnitudes ¥, e V,. Assim, a velocidade
caracteristica é dada por:
V=V +V, = F(X) (5.7)

onde X ¢ uma variavel arbitraria definida para a transferéncia.

O tempo de transferéncia é dado por:

T =G(X) (5.8)
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Portanto, o problema consiste em minimizar } para um dado 7.

Se a velocidade caracteristica para a transferéncia € dada e € igual a V|,

temos a seguinte relagio de vinculo:
V-v,=0 (5.9)

Por outro lado, se o tempo de transferéncia ¢ dado e ¢é igual a T, temos

a seguinte relagio de vinculo:
I-T,=0 (5.10)
Dessa forma, devemos considerar o indice de performance dado por:

J=k(V-V,)+k,(T-T,) (5.11)

onde k, e k, sdo constantes. Se & € qualquer uma das varidveis independentes a

minimiza¢fio de J conduz as condigdes necessarias.

ARy (5.12)

ge o o

A partir de Eckel e Vinh (1984) vemos que a solugdo do problema

depende de trés varidveis: o semi-latus rectum p da Orbita de transferéncia e as
anomalias verdadeiras @, e a, que definem a localizagio dos impulsos nas érbitas

inicial e final. Portanto, temos as seguintes condigdes de otimalidade:
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i_kka_T—_-O

&» P

£+k—_=0 (5.13)
Ja oa |

ad +k or =0

Ja, oa,

Eliminando o multiplicador de Lagrange temos:

(5.14)

Analisando as derivadas parciais e substituindo nas equa¢des anteriores

temos, apos simplificagdes, as seguintes condi¢des finais de otimalidade.

(X, +YZesenf,)(S,q, - T esenf }+8 T, +

(5.15)
Wl[Wl -W, C]z—WltgéJ‘ W,Zer e sena, o
sen 4 2/ q,p senf seny,
(X, +YZesen £,)(S, 9, ~Tyesen f;)+ 5, T, +
(5.16)

=0

WZ(WZ -W g - W, tgéj . W,Zer, e, sena,
sen 4 2/ gq,p,senf,seny,

que utilizam as seguintes relagdes:
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_ 2
r=—
1+e cosa,

r = P
l+e,cosa,

. o r](p—rz)
h —dICth:COtA rlr(p—rl)send}

rip-r
J, =arctg z(p ') —cotg 4
r,(p—rz)sengl
KT, (cosf, —cosfz)
p= r, cos f, —F, cos f,
o= nhn
r,cos f, —r,cosf,
sen{f, —a
¥y, =arc sen{-—(usen 4
sen 4
sen(ff, —
¥ =arcsen{————(ﬂll)sen¢j|
sen 4

X, = ﬁ[ﬁsenﬁ —%sena,]

.= Y2 (5 fpr o)

1

(5.17)

(5.18)

(5.19)

(5.20)

(5.21)

(5.22)

(5.23)

(5.24)

(5.25)

(5.26)



z, =\Iﬂp2
. seny,
h =(y12+212)%

9

(5.27)

(5.28)

(5.29)

(5.30)

(5.31)

(5.32)

(5.33)

(5.34)

(5.35)

(5.36)



g
= v
Y2

T, = 7,
Z)

W = 7
Z,y

W, = 7
_P
d. "
_P
g, r,

e +cos f,
E =arccos| ————

1+ecos f

e+cosf2]

E =arccos(l +ecos f,

JV1-¢é’ sen f,

sen £, = 1+ecos f|

v1-e¢” sen f,

sen b, = 1+ecosf,

92

(5.37)

(5.38)

(5.39)

(5.40)

(5.41)

(5.42)

(5.43)

(5.44)

(5.45)

(5.46)
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M =E, —esenk, (5.47)
M,=F,-esenk, (5.48)
a=—2 (5.49)
1-¢®
a3
T=|—(M,- M, +27zN) (5.50)
M
A-S§
x, = 2eesd=h (5.51)
sen A
x, = Si=8;c084 4 (5.52)
sen A

1
yz—l- 32T i—Ze - -
(l—ez)senA qp:“ \g;sen f,

]+c0tgf2 —cotgf]}

(5.53)

q, sen f,

_ g, X, —q, X|+(S1+Sz)tg%
cotg f, —cotg f, + Y[(1+ez)send+2e(senfz ~senf1)]

VA (5.54)

Portanto temos um sistema de trés equagdes com trés incognitas formado
pelas Equagdes 5.17, 5.22 ¢ 5.23 cuja resolugfio fornece a solugio para o problema da
transferéncia orbital bi-impulsiva nfic coplanar com restricdo de tempo € minimo

consumo de combustivel.
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5.3- IMPLEMENTACAO DO METODO

Para a implementagio do método foi necessério encontrar a solugio de
um sistema de equagdes nfio lineares mostradas no item anterior. Para isto, da mesma
forma que o método de Lawden, foram utilizadas as rotinas encontradas em
Press et al. (1992) que utilizam o método de Newton-Raphson para sistemas de

equagdes nio lineares, que ja foi apresentado resumidamente no Capitulo 4.

5.3.1- ROTINAS UTILIZADAS NA SOLUCAO DO PROBLEMA

Todas as rotinas utilizadas na solugdo do problema sdo mostradas nos

apéndices C e D.

As sub-rotinas extraidas de Press et al. (1992) sdo as mesmas sub-rotinas
que fora apresentadas no Capitulo 4. A ordem de utilizagio das sub-rotinas é mostrada a

seguir:

programa principal

newt———— fimin

|, fdjac______, funcv

L———» ludcmp

——» lubksb

L Insrch » fmin » funcv

onde a sub-rotina funcv fornece o vetor formado pelas fungdes a serem zeradas.
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5.3.2- APRESENTACAO DO PROGRAMA DESENVOLVIDO

O programa tem como entrada os seguintes parimetros:

mi constante gravitacional, que para a Terra vale 398600 km’/ s°;

tempo tempo total gasto na manobra de transferéncia (s).

Orbita Inicial:

el = excentricidade;
/1 = semi-latus rectum (km), obtido da expressio /, = g, (I —e):
wl = longitude do periapside (rad);
al = semi-eixo maior (km);
il = inclinagdo (rad);
01 = longitude do nodo ascendente (rad).
Orbita Final:
e2 = excentricidade;
2 = semi-latus rectum (km), obtido da expressdo /, = a, (1 - e;);
w2 = longitude do periapside (rad);
a2 = semi-eixo maior (km);
i2 = inclinagdo (rad);
02 = longitude do nodo ascendente (rad).

A saida do programa apresenta os seguintes dados com relagio a 6rbita

de transferéncia:

e = excentricidade;

{ = semi-latus rectum da (km);
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w = longitude do periapside (rad);

a = semi-eixo maior (km);

i = inclinagdo (rad);

0 = longitude do nodo ascendente (rad);

alfal = anomalia verdadeira do ponto de aplicagdo do primeiro impulso

medida no plano da drbita inicial (rad);

alfa2 = anomalia verdadeira do ponto de aplicagdo do segundo impulso
medida no plano da 6rbita final (rad);

/1 = anomalia verdadeira do ponto de aplicagdo do primeiro impulso
medida no plano da érbita de transferéncia (rad);

12 = anomalia verdadeira do ponto de aplicagio do segundo impulso

medida no plano da drbita de transferéncia (rad);

gamal = rotagdo gerada pelo primeiro impulso (rad);

gama? = rotagdo gerada pelo segundo impulso (rad);

Dvl = variagio de velocidade necessaria no primeiro impulso (kmvs);
Dv2 = variagdo de velocidade necesséria no segundo impulso ((kmvs);
Dwt = variagdo de velocidade total Dvl + Dv2 (kmv/s);

tempo = tempo total gasto na manobra de transferéncia (s).

Como exemplo, apresentamos abaixo a folha de resultados original obtida

com a execugdo do programa para um conjunto de dados de entrada qualquer.



97

PROGRAMFIX T T
Ultima atualizacao : 1 7/6/1997
VALORES DE ENTRADA

mi = 398600.00000000
tempo = 1500.00000000

Orbita Inicial

el = 0.50000000
Il = 3375.00000000
wli = 4.00000000
al = 4500.00000000
n = 0.13963000
o1 = 3.75246000
Orbita Final

e = 0.12200000
R = 732434000000
w2 = 5.93412000
a2 = 7435.00000000
R = 0.03997000
o = 4.60000000
RESULTADOS

Obs.: Todos os dngulos estdo em radianos.

e = 0.43054388
! = 4324 48837209
w = 5.71079471
a = 5308.51793753
¥y = 0.23999339
0 = 1.57079632
alfal = 236454888
alfa2 = 4.86110422
N = 1.99053874
2 = 3.52737889
gamal = 0.10036339
gamal = -0.01795411
vl = 1.18744533
w2 = 1.86611413
Dve = 3.05355946
tempo = 1500.00002185
Erros absolutos na satisfagéo das equagdes: 0.00002185

0.00000000
0.00000000
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5.4- RESULTADOS OBTIDOS

Neste item serfio mostrados alguns resultados obtidos com o programa
apresentado nos itens anteriores. Os graficos foram construidos em fungdo da variagéio
do tempo total gasto na manobra. Dessa maneira, cada ponto dos graficos foi obtido por
meio da execugdo do programa para um determinado tempo. Estes pontos foram unidos
por meio de uma linha cheia formando assim uma curva que mostra o comportamento do
clemento orbital em questdo. Tomaremos inicialmente como exemplo a manobra de

transferéncia a ser efetuada entre duas drbitas terminais com as seguintes caracteristicas.

Orbita Inicial:
el = 0,02000000;
11 =12025,19000000 km;
wl = 3,17649000 rad;
al =12030,00000000 km,;
il= 0,00873000 rad;
0Ol = 0,00000000 rad.
Orbita Final:
e2 = 0,01600000;

12 =11991,63000000 km;,
w2z=  3,05171000 rad;
a2 = 11994,70000000 km;
i2= 0,00602000 rad;
02= 0,15568000 rad.

Variando o tempo total gasto na manobra a partir de 175,4 até 3050

segundos obtemos os resultados mostrados abaixo,
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Fig. 5.20- Variagao de Velocidade Necessaria vs. Tempo (Exemplo 1).
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Um outro exemplo estudado, é a manobra de transferéncia a ser efetuada

entre as seguintes orbitas:

Orbita Inicial:
el = 0,50000000;
I1 = 14962,50000000 km;
wl = 0,52359878 rad;
al = 15000,00000000 km;
il= 0,08726646 rad;
Ol = 0,17453293 rad.
Orbita Final:
e2= 0,06000000;
12 = 19928,00000000 km;
w2 = 0,78539816 rad;
a2 = 20000,00000000 km;
2= 0,17453293 rad;
o2 = 0,34906585 rad.

Variando o tempo total gasto na manobra a partir de 2100 até 3400
segundos observamos que existe uma descontinuidade entre 2400 e 2455 segundos pois
neste intervalo de tempo ndo foi possivel obter resultados. Porém, tanto antes quanto
apos esta descontinuidade, foi possivel obter resultados confiaveis, que sdo mostrados a
seguir inicialmente para o intervalo de tempo entre 2100 a 2400 segundos (intervalo a) e

na seqiiéncia, para o intervalo de tempo entre 2455 a 3400 segundos (intervalo 5).
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0.4000 —
0.1} J
03920
03880 —
03310 —

0.3800 —
0120 —
03N -
03680 -~
0,640 =

0.3600 —
sy —
01510 —
LRI
0 14D =

0.3400 ; -

] T 1 | f T |
2133 2167 7 2267 2333 2367

2200 2300
tempo gasto na transferéncia (s)

2100 2400

Fig. 5.22- Excentricidade vs. Tempo (Exemplo 2a).



106

124

m_]
7 md
s 12—
S0
— 125 —
« —
g 122
5 122
& 121 —
E I
g 120 =
8 120 —
= 120
= 19 —
=
< 1o
(=]
= 118 —
2 118 —
a 1
g
= 117
D
f=H 17
= 16 —
g 116 —
=
o 16
g 115 —
20 s -
o

119 -

114 T T T T T T
2133 167 un 2267 2133 267
2100 2200 2300 2400

tempo gasto na transferéncia (s)

Fig. 5.23- Argumento do Periapside vs. Tempo (Exemplo 24).

9.080 —
2076 —
9072 —
9.068
9064 —

9.060 —|
8056 —
9052 —
9048 =
9044 —

9.040 —
9086 —
5032 -
5028
9024 —

9.020 —
2016 —
9012 -
5008 -
5004 —

9.000 r
8.996 —
4.592 .
0985 -

inclinagdo da orbita de transferéncia (graus)

8984 —
£.580 . r

T T i T
2133 2167 733 2287 | 2333 2367 |
2100 2200 2300 2400

tempo gasto na transferéncia (s)

Fig. 5.24- Inclinagfio vs. Tempo (Exemplo 2a).



anomalia verdadeira do ponto Tl medida no plano da drbita inicial (graus)

anomalia verdadeira do ponto 12 medida no plano da drbita final (graus)

-88.00 —
kBT =
e —
ELS
9120 —

-92.00 —9
Lk =
360 =
o440 —
9520 =

-96.00 —
56,80
070 —
uxan
wu -

-100.00 —
-100.80 =]
10160 J
-102.40 —

-103 20 -~

107

-104.00

2100

T J T ¥ 1 J |

nn 2167 k) 267 1333 1387

2200 2300 2400

tempo gaslo na transferéncia (s)

Fig. 5.25- Alfal vs. Tempo (Exemplo 2a).

7.00
o ]
660 —
6ap
6.20 -]

SR -
560 —
EUNE

30 —

480 <
450 —
4an —
420 ~
4.00 —
3.80
360 -

340 —

+00 ]

280 -
260 o
2an
210 -

2.00

2100

T T I 3 T T T |

EIEE) 2167 233 2267 33 2367
2200 2300 2400

tempo gaslo na transferéncia (s)

Fig. 5.26- Alfa2 vs. Tempo (Exemplo 2a).



108

950 —
Y40
930 -9
v.20
910 j

900 —
R0 —
wRe
70 —
w60 |

850 —
.40 —
830 -
220 -
210

800 —
7.90 —
7.80
776
760

750 —
740 ]
730

720

longitude do nodo ascendente da 6rbita de transferéncia (graus)

710 —

7.00 — T I T T T T
1133 218? nn 267 133 pelx)

2100 2200 2300 2400
tempo gasto na transteréncia (s)

. 5.27- Longitude do Nodo Ascendente vs. Tempo (Exemplo 2a).

58.00 —
5760 —
5.0 1
56.80 —
5640 —

56.00 ~—
$5.60 =1
53.20
5480
5440 —

54.00 —
5160 -]
5320
5280 ]
5240 —

52.00 -—

5160 —

dngulo de transferéncia, 2 -1 (graus)

31.20 -
5080 —
5040 —

50.00 T ; T T T T

133 2167 233 2267 2333 2167 !
2100 2200 2300 2400

tempo gasto na rransferéncia (s)

Fig. 5.28- Angulo de Transferéncia vs. Tempo (Exemplo 2a).



109

z:\ngulo de aplicagdo do primeiro impulso: cor verde o
Angulo de aplicagiio do segundo impulso: cor amarela A
8.000 —

TN -
6400 —
2600 -4
4.800 —
4.000 - o

320 —

2400 —-
1w
43, LY —1
0.000 —
O -
e -
-2a00 —
2200 |

-4.000 —

lo de aplicacdo do impulso {graus)

dngu

-850 —
-5.600 —‘
00 e e
-7am -

-8.000 T T I T T | T T !

1133 2147 213 1267 1333 %7
2100 2200 2300 2400

tempo gasto na transferéncia (s)
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5.5- COMENTARIOS

Nos graficos mostrados, de uma forma geral, da mesma maneira que no
caso coplanar tratado no Capitulo 4, quanto maior o tempo permitido menor € a variagdo
de velocidade necesséaria. Como era esperado pois quanto maior for o tempo permitido
mais a dire¢do de aplicagfio dos impulsos se aproxima da direcio do movimento. Porém,
como estamos lidando com o caso ndo coplanar, a dire¢do dos impulsos nunca sera na
direcdio do movimento, pois sempre teremos um componente na diregdo ortogonal ao

plano da orbita, que € responsavel pela mudanga de plano.

Podemos verificar também que quanto menor for o tempo permitido mais
excéntrica se torna a Orbita de transferéncia e maior se torna ¢ semi-eixo maior. Ja o

angulo de transferéncia decresce com a diminui¢cio do tempo, como era esperado.

No segundo exemplo, mesmo com a descontinuidade encontrada entre
2400 e 2455 segundos, fora deste intervalo as curvas comportam-se da forma esperada,
embora exista um degrau entre o Gltimo valor obtido antes da descontinuidade ¢ o
primeiro  valor apds a descontinuidade. Uma possivel explicagio para esta
descontinuidade € que no local da descontinuidade a geometria da manobra muda.
Podemos perceber isto analisando os graficos mostrados nas Figuras 5.29 ¢ 5.30 que
mostram o dngulo de aplicagio dos impulsos com relagio ao tempo. Na Figura 5.29 o
dngulo de aplicagdo do primeiro impulso € positivo € 0 angulo de aplicagdo do segundo
impulso ¢ negativo. Na Figura 5.30 a situa¢fo se inverte, o dngulo de aplicagio do
primeiro impulso ¢ negativo e o angulo de aplicagdo do segundo impulso € positivo, o

que comprova a mudanga da geometria da manobra.

Os casos em que as Orbitas inicial e final sdo coplanares ou quando as
longitudes do nodo ascendente das duas orbitas coincidem, foram testados mas ndo
obtivemos resultados pois esta ¢ uma limitagdo do programa desenvolvido, sendo que a

adaptagfio para estes casos pode ser sugerida como um trabalho futuro.
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CAPITULO 6

CONCLUSOES E COMENTARIOS FINAIS

6.1- CONCLUSOES

Dois métodos de transferéncia orbital foram estudados, um para o caso
coplanar e outro para o caso ndo coplanar. Estes métodos foram modificados €
implementados o que gerou cinco programas para manobras orbitais bi-impulsivas com

tempo fixo, quatro para o caso coplanar € um para o caso nfio coplanar.

Deve-se salientar, mais uma vez, que as solugdes dos sistemas de
equagdes extraidos de Lawden (1993) e de Eckel e Vinh (1984) nfo foram apresentadas
por eles, sendo que as solugdes destes sistemas de equagSes, as modificagdes realizadas

e o estudo de diferentes casos sdo contribuigdes deste trabalho.

Os programas foram testados e constatou-se que eles sdo capazes de
gerar resultados confidveis. De uma forma geral, quanto menor o tempo gasto na
manobra maior ¢ o consumo de combustivel e maior é a excentricidade da drbita de
transferéncia, como era esperado, pois conforme o tempo diminui, a Orbita de
transferéncia tende a se tornar hiperbolica, portanto temos o aumento do consumo de
combustivel. Mas, se o tempo for muito grande, existe a possibilidade de encontrarmos
solugdes onde o consumo de combustivel aumenta com o aumento do tempo. Isto
geralmente ocorre quando o veiculo espacial percorre um arco maior que 180° na 6rbita
de transferéncia. Isto ¢é facilmente visualizado quando consideramos Orbitas coaxiais
coplanares, onde a solu¢iio de minimo consumo de combustivel ocorre quando temos a
transferéncia do tipo Hohmann, que realiza a manobra utilizando meio periodo da oOrbita
de transferéncia, para um tempo maior teriamos um maior comsumo de combustivel pois

os impulsos aplicados deixam de ser na dire¢do do movimento do veiculo espacial.
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Entretanto, devido ao fato dos sistemas de equagdes, presentes tanto no
caso coplanar quanto no caso ndo coplanar, depender de métodos numéricos para sua
solugdo, para alguns valores de tempo a solugdio obtida € apenas a solugdo numérica €
ndo a solugfio fisica do problema. Dessa forma, antes de aceitar os resultados como

solugiio deve-se analisar fisicamente se a manobra € possivel.

Outra grande dificuldade foi obter os valores iniciais para a solu¢do do
problema, se esses valores nfo forem suficientemente préximos da solugéo o método nio
converge para ela, como foi comentado no [tem 4.3.1. Portanto, novamente torna-se
necessaria uma analise fisica da manobra para poder avaliar quais sdo os valores iniciais

mais adequados.

Contudo, podemos observar que no caso ndo coplanar, mesmo
apresentando uma geometria mais complexa, o método converge mais facilmente e mais
rapidamente que o método utidizado no caso coplanar. Isto € perfertamente
compreensivel pois no caso coplanar lidamos com um sistema de equagGes composto por
doze equagdes ¢ doze incognitas, ja no caso nfio coplanar lidamos com um sistema de
equagdes composto por trés equagdes ¢ trés incognitas, portanto muitc mais simples de
resolver. Alem disto, o vinculo de tempo utilizado no caso coplanar ¢ muito mais
complexo pois considera o tempo gasto nas Orbita inicial e final e também o tempo gasto
na Orbita de transferéncia o que permitiu a obtengio de valores negativos de tempo
gerando solugdes numeéricas sem significado fisico. J4 o caso ndo coplanar considera
apenas o tempo gasto na Orbita de transferéncia. Entretanto, como pode ser visto no
Capitulo 4, o problema original foi desmembrado em quatro casos onde utilizamos
diferentes vinculos de tempo, sendo que no caso mais simples consideramos apenas o
tempo gasto na Orbita de transferéncia e neste caso a obtenc¢do de solugdes tornou-se

mais facil,

Podemos observar também que, em alguns graficos nédo foi possivel tragar

uma curva continua pois 0s pontos sdo distantes uns dos outros sendo que poderiamos
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ter uma falsa interpolagdo do comportamento do elemento orbital se unissemos estes
pontos, ja que realizamos um estudo discretizado onde nem todo dominio foi analisado.

Portanto, a curva real pode conter particularidades que seriam assim desconsideradas.

Para poder entender este comportamento inesperado mostrado nestes
graficos, devemos nos questionar em primeiro lugar se a solugdo obtida existe. Se ela
existe devemos investigar se ela ¢ vinica e se ela é otima. Porém, tanto Lawden quanto
Eckel e Vinh afirmam em seus trabalhos que as solugSes fornecidas pelos respectivos
métodos sdo as solugdes Stimas para a transferéncia bi-impulsiva com tempo fixo. Mas
da andlise dos resultados obtidos percebemos que uma investigagfio mais detalhada a este
respeito se faz necessaria. No grafico mostrado na Figura 4.10 temos, se unirmos os
pontos, para um mesmo valor de tempo mais de um valor da variagfio da velocidade. Isto
nos faz questionar se o problema tem mais de uma solugdo e se a solugfio obtida ¢
realmente a solugfo 6tima. Entretanto, durante o desenvolvimento do presente trabalho,
utilizando os mesmos valores iniciais ndo encontramos duas solu¢des para um mesmo
valor de tempo. Desta forma deveriamos encontrar outros valores iniciais e verificar se é
possivel a obtengdo de solugbes diferentes para um mesmo valor de tempo quando
utilizamos estes valores iniciais. Porém, este estudo ficara como sugestfio para trabalhos
futuros pois a andlise necessdria para encontrar esses valores iniciais nfio é trivial e

portanto nfio haveria tempo suficiente para a realizagdo deste estudo.

Entretanto, devemos salientar que a utilizagdo dos programas
desenvolvidos pode ndo fornecer a solugiio. Para determinados valores de tempo pode
ser impossivel obter solugdo pois para valores muito pequenos ou muito grandes do
tempo gasto na manobra a solugdo pode ndo existir, ou entdo os algoritmos utilizados
nos programas nio convergem para a solugdo pois os valores iniciais utilizados podem
estar longe demais da solugdo. Potanto, recomenda-se mais uma vez, uma analise fisica
do problema, que leve em conta os periodos das ¢rbitas em questdo, para poder assim,
estimar a faixa de valores para o tempo gasto na manobra na qual seja possivel realizar a

manobra.
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6.2- SUGESTOES E RECOMENDACOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Como sugestdo para trabalhos futuros podemos citar as seguintes

possibilidades.

Devido a dificuldade encontrada na obtengéio dos valores iniciais para a
solu¢io do problemas, recomendamos a utilizagio da teoria de algoritmo genético para

encontrar estes valores, tanto para o caso coplanar quanto para o caso nio coplanar.

Recomendamos também, o emprego de redes neurais como um possivel

trabalho futuro.

No caso coplanar temos, além do vinculo de tempo, um vinculo de
posigdo do veiculo espacial que determina o local de inicio da manobra na orbita inicial e
o local do término da mancbra na oOrbita final. Isto permitiu o desmembramento do
problema original em quatro problemas diferentes. Ja no caso ndio coplanar, isto nio
ocorre. Portanto um possivel trabalho futuro poderia ser a utilizagdo de vinculos de

posi¢éo além do vinculo de tempo.

Uma outra possibilidade, seria estudar o problema da minimizagdo do

tempo para um gasto de combustivel fixo.

Uma ultima sugestéio seria o estudo das transferéncias orbitais 6timas com
tempo fixo porém considerando empuxo continuo e possivelmente com erros nos

propulsores
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APENDICE A

PROGRAMA PRINCIPAL UTILIZADO NA SOLUCAO DO PROBLEMA
COPLANAR

O programa principal mostrado abaixo ¢ o programa utilizado no case 1,

quando os pontos terminais sdo fixados, porém, os outros trés casos utilizam este

mesmo programa mas com pequenas alteragdes. Na realidade, é a sub-rotina funcv,

mostrada no apéndice B, que muda conforme o caso estudado.

PROGRAM TCLOSED1

oNeRsNoNoNoNoNsRoNoNoNoNoNoRoNoNsRoRoRoNeRoRoRoNoNoRoRoReRoNe R No XY

Ultima atualizacdo : 28/11/96

TrRR Rk RERERFERRER TR TCLOSEDI ('Time Closed) Herakss sttt sttt

Dt1+Dt+Dt2=T

Este programa fornece a solugfio para o problema da transferéncia
orbital bi-impulsiva 6tima ¢om tempo fixo (pontos terminais fixos),
utilizando as equagles apresentadas por D. F. Lawden em "Time
Closed Optimal Transfer by Two Impulses Between Coplanar
Elliptical Orbits", Journal of Guidance, Control and Dynamics,
Vol.16, May-June 1993.

Obs.: Este programa utiliza sete arquivos de dados que devem ser
criados no formato F16.8, antes da execugdo do programa, com
excegdo dos arquivos r.dat e g.dat que sdo gerados automaticamente.

1.Valores iniciais para a solugfio do problema. Arquivo x.dat, onde:

x(1) = e (excentricidade da drbita de transferéncia)

x(2) =1 (semi-latus rectum da oOrbita de transferéncia)

x(3) = w (longitude do periapside da érbita de transferéncia)

x(4) =sl (1/r1)

x(5) = tetal (local onde aplica-se o primeiro impulso)

x(6) = zl (sqrt[mi].z.sen fi € a componente da velocidade perpendi-
cular ao impulso que ndo é afetada pela propulsdo)

x(7) = fil (dire¢do do primeiro impulso)

x(8) =s2 (1/r2)

x(9) = teta2 (local onde aplica-se o segundo impulso)

x(10)= z2 (sqrt[mi].z.sen fi € a componente da velocidade perpendi-
cular ao impulso que nfo ¢ afetada pela propulsio)

x(11)= fi2 (direcao do segundo impulso)

x(12)= alfa (alfa=1"2.C/e onde C & uma constante definida por
Lawden em "Optimal Trajectories for Space Navigation”,1963)
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2.Valores de entrada, 6rbita inicial. Arquivo y.dat, onde:

y{1) = el (excentricidade da orbita inicial)

y(2) =11 (semi-latus rectum da drbita inicial)

y(3) = wi (longitude do periapside da orbita inicial)
v(4) = al (semi-eixo maior da drbita inicial)

3.Valores de entrada, orbita final. Arquivo z.dat, onde:

z(1) = €2 (excentricidade da orbita final)

z(2) = 12 (semi-latus rectum da érbita final)

z(3} = w2 (longitude do periapside da érbita final)
z(4) = a2 (semi-eixo maior da 6rbita final)

4.Valores de entrada. Arquivo k.dat, onde:

k(1) = mi {constante gravitacional)
k(2) = tempo (tempo gasto na execugiio da transferéncia)
k(3) = teta3 (posigéo tinal)

obs.: dependendo dos valores de tempo e u3, o problema pode néo
ter solugio!

5.Resultados. Arquivo r.dat, onde sdo mostrados todos os valares
de entrada e saida do programa, e também o teste que determina
se os resultados obtidos sfo validos ou ndo. Onde:

teta = teta2 - tetal
Dv1 = variagdo de velocidade gerada pelo primeiro impulso
Dv2 = variagio de velocidade gerada pelo segundo impulso
Dvt =Dvl + Dv2

6.Valores numéricos das doze equagdes (vetor fvec), utilizando
para o cdlculo os valores de saida { r{i) = x(i) ). Arquivo f.dat.

7.Arquivo g.dat. Arquivo de dados para ser usado no programa
grafico GRAPHER 1.09.

e sk A o o 2 2l aie il o o e ok o e ok ke ol ok ok 3k sk e s e e sk ok ok ok ok ok ok ol Sl cagoai kol ok sk ol e ke e ol sk s e e e ok ok ol ol e ok e ok

INTEGER n,l,esc

REAL*8 x,y,z,k,mi,tempo,ul,u2,u3,ui,uf,C,rl 2 testel teste2, Dvl,
&Dv2,Dvt,Dt1,Dt,Dt2,T,a,teta

DIMENSION x(12),y(4),z(4),k(3),valin(12),valen1{4),valen2(4),
&orb1(4),0rb2(4},0rb3(3)

CHARACTER*100 text],text2,text3,textd,text5, text6,text 7, text8,
&textOtext10,text] 1,text12 text | 3,text14 text15,text16,text17,
&text18,text 19 text20,text2 1 text22 text23,text24,text2 5,text26,
&text27, text28,text29 text30, text3 1, text3 2, text33 text 34, text3 5,
&text36,text3 7, text38,text39,valin,valen1,valen2,orbl,0rb2,0rb3

LOGICAL check

COMMON /mycom/ v, z, mi, tempo, ul, u2, u3, ui, uf, Dt1, Dt, Di2
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n=12

OPEN (UNIT=1, FILE="x. DAT',ACCESS="DIRECT",FORM="FORMATTED"',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=2, FILE="y.DAT' , ACCES5='DIRECT',FORM="FORMATTED',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=3, FILE="z.DAT' ,ACCESS='"DIRECT',FORM="FORMATTELD",
&RECL=16)

OPEN (UNIT=4, FILE='k. DAT', ACCESS='DIRECT ,FORM=FORMATTED',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=5, FILE="T.DAT")

OPEN (UNIT=6, FILE='{DAT ,ACCESS="DIRECT,FORM="FORMATTED,
&RECL=16)

OPEN (UNIT=7, FILE='g.DAT"

REWIND (UNIT=1)

REWIND (UNIT=2)

REWIND (UNIT=3)

REWIND (UNIT=4)

REWIND (LUNIT=5)

REWIND (UNIT=6)

REWIND (UNIT=7)

Vetores Texto das Orbitas Inicial e Final

valenl(1)="el ( excentricidade da orbita inicial )’
valenl(2)="11 { semi-latus rectum da orbita inicial)
valen1(3)='wl (argumento do periapside da orbita inicial)’
valenl(4)='al ( semi-eixo maior da orbita inicial )
valen2(1)='e2 ( excentricidade da orbita final )
valen2(2F='12 ( semi-latus rectum da orbita final
valen2(3y="w2 (argumento do periapside da orbita final)
valen2(4)='a2 ( semi-eixo maior da orbita final ¥

NN

orbl{1)=
orbl(2)="
orbi(3)='
orb1{4)="'
orb2{1)='
orb2(2"
orb2(3)="
orb2(4)='
orb3(1)=

el’
I
wl

al’
e’
12
w2'
a2’
mi’

orb3(2)="tempo’
orb3(3)="teta3’

Vetor Texto dos Elementos da Orbita de Transferéncia

valin(1)=" e '
valin(2)=' 1
valin(3)=" w '
valin(4)=" sl '

valin(5)="tetal’
valin(6)=' zl'
valin{7)="fil '
valin(8)=' s2'
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valin(9)="teta2'
valin(10)=" 22"
valin(11)="'fi2"
valin(12)=' alfa’

Variaveis de Texto

text1=' Dados de Entrada’

text2=" Orbita Inicial'

text3=" Qual ¢ o valor de '

text4="7"

text5=" Orbita Final'

text6="Qual e o valor da constante gravitacional mi?'
text7="Qual ¢ o valor do tempo total gasto na manobra?
text8='Qual e a posicao final”

text9="' Valores Iniciais’

text10=" Qual e o valor inicial de”’

textl 1= RESULTADOS '

text12='="
text13='Dvl "'
textl4="Dv2 "’
text1s=' C°

text16="testel"
text17="teste2’

text18="Como z1 e z2 satisfazem o teste os valores obtidos sao val

&idos.'

text19="Como z1 e\ou z2 nao satisfazem o teste os valores obtidos

&nao sao validos.'

text20="Dwt "’

text21=" Obs.: Todos os anguios estao em radianos.'
text22="' Dtl '

text23=" Dt'
text24="Dt2 '
text25=" T '
text26="|z1[’
text27=" 22|

text28=" VALORES DE ENTRADA'

text29=" Orbita Inicial’

text30=" Orbita Final’

text31=' PROGRAM TCLOSED1'
text32="a '

text33="Deseja alterar algum valor inicial ?'
text34="Deseja alterar as orbitas inicial e final?'
text35="Deseja alterar o valor de mi, de teta3, ou do tempo total
&gasto na manobra?

text36="Aguarde.’

text37="teta’

text383=" Dt1+Dt+Dt2=T"
text39="Ultima atualizacao : 28/11/96'

Entrada dos Elementos das Orbitas Inicial e Final

PRINT */ PROGRAM TCLOSEDT
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PRINT *, Dt1+Dt+Di2=T"
WRITE (5,'(A39)") text31
WRITE (5,'(A39)') text38
WRITE (*,*)
WRITE (5,*)
WRITE (*,*) text39
WRITE (5,'(A39)) text39
WRITE(*,*)
WRITE(S,*)
PRINT *,' Este programa calcula transferencias bi-impulsivas'
PRINT *,'coplanares otimas com tempo fixo.'
WRITE(*,*)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) text]
WRITE(*,*)
PRINT *,' Para alterar o valor digite 1, caso contrario digite’
PRINT *,'qualquer numero.'
WRITE(*,*)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) text34
READ(*.*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
WRITE(*,*) text2
WRITE{*,*)
DO 20,1=1.4
WRITE(*,'(A20,A47,A3)") text3,valen 1(1),text4
READ(2,10,REC=]) w(I)
10 FORMAT(F16.8)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) y(1)
READ(*,*) esc
IF {esc.EQ.1) THEN
READ(*.*) y(1)
WRITE(Z,10,REC=I) W)
WRITE(*.*)
ENDIF
20 CONTINUE
WRITE{(*,*)
WRITE(*,*) text5
WRITE(*,*)
DO 40 1=1,4
WRITE(*,'{A20,A45,A3)) text3,valen2(l),text4
READ(3,30,REC=1) z(I)
30 FORMAT(F16.8)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) z(I)
READ(*.*) esc
[F (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) z(I)
WRITE(3,30,REC=T) z(I)
WRITE(*,*)
ENDIF
40 CONTINUE
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ENDIF
DO 44,1=1,4
READ(2,43,REC=I) ¥(I)
43  FORMAT(F16.8)
44 CONTINUE
DO 48,1=1,4
READ{3.,47,REC=I) z(I)
47 FORMAT(F16.8)
48 CONTINUE
WRITE(* %)
WRITE(*,*) text35
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) text6
READ(4,50,REC=1) k(1)
50 FORMAT(F16.8)
WRITE(*,*) k(1)
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) k(1)
WRITE(4,50,REC=1) k{1)
WRITE(*,*)
ENDIF
WRITE(*,*) text?
READ(4,60,REC=2) k(2)
60 FORMAT(F!16.8)
WRITE(*,*) k(2)
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) k(2)
WRITE(4,60,REC=2) k(2)
WRITE(*,*)
ENDIF
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) text8
READ(4,62,REC=3) k(3)
62 FORMAT(F16.8)
WRITE(*,*) k(3)
READ(**) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*.*) k(3)
WRITE{4,70,REC=3) k(3)
WRITE(*,*)
ENDIF
ENDIF
READ(4,63,REC=1) k(1)
63 FORMAT(F16.8)
READ(4,67,REC=2) k(2)
67 FORMAT(F16.8)
READ{4,70,REC=3) k(3)
70 FORMAT(F16.8)
mi=k(1)



OO0

80
85

90

131

tempo=k(2)
u3=DACos({DCos(k(3)-z(3))+z(1))/(1+z{1)*DCos(k(3)-z(3))})
WRITE(*,*)

Entrada dos Valores Iniciais Para a Resolugio do Problema
{vetor x(n))

DO 85,1=1,12

READ(1,80,REC=T) x(I)
FORMAT(F16.8)

CONTINUE

WRITE(*,*) text33
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN

WRITE(*,*) text9

WRITE(*,*)

DO 90,I=1,12
WRITE(*,'(A27,A6,A3)) text10,valin(l),text4
READ(1,80,REC=I) x(I)
WRITE(*,*)
WRITE(™* *) x(1)
READ(* *) esc
IF (esc.EQ.1) THEN

READ(*,*y x(l)
WRITE(1,80,REC=1) x(1)
ENDIF
CONTINUE
ENDIF
WRITE(*,®)
WRITE(*,*) text36

CALL newt(x,n,check)

C=x (12 %(1 ) x(2)y**2

a=x(2)/(1-x(1)**2)
cosul=(DCos(x(5)-y(3))+y(1))/(1+y(1)*DCos(x(5)-¥(3)))
cosu2=(DCos(x{9)-x(3))+x( )/ (1+x(1)*DCos(x(9)-x(3)))
r1=y(4)*(1-y(1)*cosul)

r2=X(2)(1-x{1y**2)*(1-x(1)*cosu2)
teste1=ABS(C*r1**2-DSin(x(7)Y(DSqrt(r1)* ABS(DSin(x(7))*DSqrt{
&1-3*DSin(x(7))**2))

teste2=ABS(C*r2**2-DSin{x(11))¥(DSqrt(r2)* ABS(DSin(x(11)))*DSqr
&t(1-3*DSin(x(11))**2)
Dv1=DSgri(k(1))*(DSqrt(x(2))}-DSqrt(y(2))/(r 1 *DCos{x(7)))
Dv2=DSqrt(k(1))*(DSqrt(z{2))-DSqrt{x(2)))(r2*DCos(x{11)))
Dvi=ABS(Dv1)+ABS(Dv2)

T=Dt1+Dt+Dt2

teta=x(9)-x(5)

WRITE(S,*) text28
DO 94,1=1,3
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) arb3(D),texti2.k(1)

94 CONTINUE
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WRITE(5,*)
WRITE(5,*) text29
DO 96,1-:1,4
WRITE(3,(1x,A7,A4,F16.8)") orbl(1),text12,y(1)
96 CONTINUE
WRITE(5,*)
WRITE(S,*) text30
DO 98,1=1,4
WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8)) orb2(1),text12,z(1)
98 CONTINUE
WRITE(S,*)
C
C Resultados
C
WRITE(*,*)
WRITE(S,*)
WRITE(*,*) text11
WRITE(S,*) text11
WRITE(*,*)
WRITE(5,*)
WRITE(S,*) text21
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) text32,text12,a
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) text32, text12,a
DO 110,1=1,12
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin{l),text12,x(I)
C (x.dat=I:r.dat=5)
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)") valin(l),text12,x(1)
* WRITE(1,100,REC=]} x(1}
*100 FORMAT(F16.8)
110 CONTINUE
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) text13,text12,Dv1
WRITE(S, (1x,A7,A4,F16.8)") text13,text12,Dv1
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) text 14, text12,Dv2
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)) text 14,text12,Dv2
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8Y) text20 text 1 2,Dvt
WRITEAS,'(1x,A7,A4,F16.8)') text20,text12,Dvt
WRITE(*,'(1x,A7,A4 F16.8)) text15,text12,C
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") text15,text12,C
WRITE(,'(1x,A7,A4,F16.8)) text37 text12 teta
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") text37 text12,1eta
WRITE(*,"(1x,A7,A4,F16.8)) text22 text12,Dt1
WRITE(5,(1x,A7,A4,F16.8)") text22,text12,Dt1
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") text23 text12,Dt
WRITE(S,(1x,A7,A4 F16.8)") texi23 text12,Dt
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") text24 text12,D12
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") text24 text12,Dt2
WRITE(™,'(1x,A7,A4,F16.8)") text25 text12,T
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) text25,text12,T
WRITE(*,*)
WRITE(5,*)
WRITE(™,'(1x,A7,A4,F16.8,3x,A7,A4,F16.8)") text26,text 12, ABS(x(6))
& text16,text]2,teste]
WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8,3x,A7,A4,F16.8)) text26,text 12, ABS(x(6))
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& text16,text]12, testel
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8,3x,A7,A4,F16.8)") text27,text[2, ABS(x(10)
&) text17 text12 teste2
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8,3%,A7,A4,F16.8)) text27,text12,ABS(x(10)
&) text17 text12 teste?
WRITE(*,*)
WRITE(5,*)
IF (ABS(x(6)).GE teste]) THEN
IF {ABS(x(10)).GE.teste2) THEN
WRITE(*,*) text18
WRITE(5,*) text 18
ENDIF
ENDIF
IF (ABS(x(6)).LE. testel) THEN
WRITE(*,*) text19
WRITE(5,*) text]19
ENDIF
IF (ABS(x(6)).GE. testel) THEN
IF (ABS(x(10)).LE.teste2) THEN
WRITE(*,*) text19
WRITE(S,*) text19
ENDIF
ENDIF
WRITE(7,'(F13.7,1x,F10.8,1x,F13.7,1x,F11.8,1x,F10.8,1x,F11.8,1x,
&F10.8,1x,F10.8,1x,F10.8,F11.8,1x F10.8,1x,FF10.8,1x,F10.8,1x,F10.8,
&1x,F10.8,1x,F10.8,1x,F11.8,1x,F13.7,F13.7,1x,F13.7,1x,F13.7)") a,
Ex(1)x%(2),x(3),x(4),x(5),x(6),x(7),x(8),x(9),x(10),x(11),x(12),Dv1
&,Dv2,Dvt teta, Dt 1,Dt,Di2, T

CLOSE (1)
CLOSE (2)
CLOSE (3)
CLOSE (4)
CLOSE (5)
CLOSE {6)
CLOSE (7)
END

Evandro Marconi Rocco INPE - 1996
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APENDICE B

SUB-ROTINA FUNCV (CASO COPLANAR)

A sub-rotmma funcv fornece o vetor formado pelas doze equagles que

expressam as condi¢Ges necessdrias para optimalidade.

CASO 1: PONTOS TERMINAIS FIXOS

Neste caso, o vinculo de tempo ¢é dado pela soma do tempo gasto na
orbita inicial mais o tempo gasto na orbita de transferéncia mais o tempo gasto na orbita

de chegada, portanto, a sub-rotina funcv € dada por:

SUBROUTINE funcv(n,x,fvec)

Esta subrotina fornece o vetor fvec(12)} onde cada elemento
representa uma das equag¢bes do problema da transferéncia
bi-impulsiva com restrigio de tempo proposto por Lawden(1993).

oNoRONONe!

INTEGER n.I

REAL*8 x,y,z fvec,mi,tempo,senui,senuf,senul,senu,ui,uful,u2,
&u3 . Dt1,Dt,Dt2 h1 h2ml,m2,nl,n2

DIMENSION x(n),y(4),z(4).fvec(n)

COMMON /mycom/ y, z, mi, tempo, ul, u2, u3, ui, uf, Dt1, Dt, Dt2

Equagées Secundarias

aOaon

senui=DSqgrt( 1-x{11**2}*DSin(x( 5)-x(33)/(1+x(1 y*DCos(x(5}-x(3)))

O

senuf=DSqrt{ 1-x{1**2)*DSin(x(9)-x(3))/(1 +x(1)*DCos(x(9)-x(3)))
senu1=DSqrt(1-y(1Y**2)*DSin(x(5)-x(3))/(1+y(1Y*DCos(x(5)-y(3}))
senu2=DSqri(1-z(1)**2)*DSin(x(9)-2(3))/(1+2(1)*DCos(x(9)-2(3)))
ui=DACos((x(1}+DCos(x(5)-x(3)))/(1+x(1*DCos(x(5)-x(3))))
uf=DACos((x( 1)+ DCos(x(9)-x(3)))/(1+x(1)*DCos(x(9)-x(3)}))
ul=DACos((y(1)*+DCos(x{5)-y(3N¥{1+y(1)*DCos(x(5)-y(3))))

u2=DACos((z(1)+DCos(x(9-z(3)/(1+z(1 yY*DCos(x(9)-2(3))))
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Dtl1=y(4)**(1.5)*(ul-y(1)*senul)/DSqgrt{mi)

Dt=(x(2)/(1-x(1)**2))**(1.5)*({uf-x(1)*senuf)-(ui-x(1)*senui))/DSq
&rt(mi)

DE2=z(4)**(1.5)*((u3-2(1)*DSin(u3))-(u2-z(1)*senu2)/DSqrt(mi)
h 1 =-(x(12)*%( D/(X(2)**2*X(4)* X(6)))Hx(6)-(x(4)/x(6))*DSin(x(7))

h2=—(x( 12)*x( 1Y ((2)**2*x(8)*x(10)))+(x(10)-((8)x(10)))* DSin(x(
&11))

m1=DCos(x(5)-x(3)-x(7))+ 1 (DSqrt(x(2)y*x(6))*DCos(x(5)-x(3))*DCos(
&x(T))Hx(12)*(1/DTan(x(5-x(3)V(x(2Y*(1.5)*x(@)*x(6))+ 1 /(1-x(1)**
&2)*(2*x(1Y(x(2)*x(4)* DSin(x(5)-x(3)))- /D Tan(x(5)-x(3))))

m2=DCos(x(9)-x(3)-x(1 1))+ 1 /(DSqrt(x(2))*x(10))*DCos(x(9)-x(3))*DCo
&s(x(1 1))+x(12)*(1/DTan(x(9)-x(3)(x(2**(1.5)*x(8)*x(10))+ 1/(1-x(
&1V *2)*(2*x(1Y(x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))- 1/DTan(x()-x(3))})

n1=DCos(x(7))*(1+(x(2)*x(4)+ 1 /(DSqrt(x(2))*x(6)))+x(12)*((x(2)*x(
SV (x(2)* (1.5 ) x(AY*x(6)*DSin(x(5)-x(3))+ 1/(1-x(1)**2)*(x(1)*
& 1/DTan(x(5)-x(3))-2/(x(2)*x(4y*DSin(x(5)-x(3)))))

n2=DCos(x(1 1)Y*(1-+{(x(2*x(8)+ 1 Y(DSqrt(x(2)y*x(10)))+x( 12)*((x(2)*
Ex(BYH1W(X(2)**(1.5)*x(8Y*x(10)*DSin(x(9)-x(3 M)+ 1/(1-x(1 Y**2)*(x(
& 1)*1/DTan(x(9)-x(3)}-2/(x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))))

Vetor de Equagdes (sistema de equagdes 12x12, vetor fvec(n))

fvec(1)=Dt1+Dt+Dt2-tempo

fvec(2)=1-y(2y*x(4)+y(1)*DCos(x(5)-y(3))
fvec(3)=1-x(2)*x(4)+x(1)*DCos(x(5)-x(3))

fvee(d)=y( 1)*DSin(x(5)-y(3))-(x(2)*x(H)-DSqri(y(2))*x{(6)*DTan(x(7
&))
fvec(5)=x(1)*DSin(x(5)-x(3))-(x(2)*x(4)-DSqrt(x(2)y*x{6))*DTan(x(7
&))

fvec(6)=1-z(2)*x(8)+z(1)*DCos(x(9)-z(3))
fvec(7)=1-x(2y*x(8+x(1)*DCos(x(9)-x(3))
fvec(8)=z(1)*DSin(x(9)-z(3))-(z(2)*x(8)-DSqrt(z(2))*x(10))*DTan{x(
&l11)

fvec(9)=x(1Y*DSin(x(9)-x(3 N-(x(2)*x(8)-DSqrt(x(2))*x(10))*DTan(x(
&11))

fvec(10)=h1-h2

fvec(] 1)=m 1-m2+3*DSqrt(mi)*x{ 1 2)*x(1)**2*Dr/(x(2)**(1.5)*(1-x(1)**
&2))

fvec(12)=n[-n2-3*DSqrt(mi)*x{ 1 2)*x(1y*Dt/(x(2)**(1.5)*(1-x(1)**2))

DO 20,1=1,12
WRITE(6,10,REC=T) fvec(l)
FORMAT(F16.8)
CONTINUE
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C
RETURN
END
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CASO 2: PONTO TERMINAL INICIAL FIXO

Neste caso, o vinculo de tempo é dado pela soma do tempo gasto na
orbita inicial mais o tempo gasto na drbita de transferéncia, e a sub-rotina funcv € dada

por:

SUBROUTINE funcv(n,x,fvec)

C

C Esta subrotina fornece o vetor fvec(12) onde cada elemento

C  representa uma das equagles do problema da transferéncia
C  bi-impulsiva com restrigdo de tempo proposto por Lawden(15993).
C

INTEGER n,l

REAL*8 x,y,z fvec,mi,tempo,senui,senuf,senul,ui,uful,Dtl,Dt,h1,h2
&, m1,m2,nl,n2

DIMENSION x(n),y(4),z(4),fvec(n)

COMMON /mycom/ y, z, mi, tempo, ul, ui, uf, Dt1, Dt

Equagdes Secundarias

oNONY]

senui=DSqrt(1-x(1y**2)*DSin(x(5)-x(3))/(1+x(1)*DCos(x(5)-x(3)))
senuf=DSqrt(1-x(1)**2)*DSin(x(9)-x(3))/(1+x(1)*DCos(x(9)-x(3)))
seru 1=DSqrt(1-y(1}**2)*DSin(x(5)-x(3))/(1+y(1*DCos(x(5)-y(3)))
senu2=DSqrt(1-z(1)**2)*DSin(x(9)-z(3))/(1+2(1)*DCas(x(9)}-2(3)))
ui=DACos((x(1)+DCos(x(5)-x(3)))/(1+x(1)* DCos(x(5)-x(3))))
uf=DACos((x(1)+DCos(x(9)-x(3)))/(1+x(1)*DCTos(x(9)-x(3))))
ul=DACos((y(1)+DCos(x(5)-y(3N)¥ (1 +y(1)*DCos(x(5)-y(3))))
DtI=y(4)**(1.5)*(ul-y(1)*senul Y DSqrt(mi)

DE=(x(2)/(1-x(1)**2)y**(1.5Y*((uf-x(1)*senuf)-(ui-x(1)*senui))/DSq
&rt(mi)
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h1=-(x(12)*x (/X (2P *2*x(4)* (6 DHX(6)-(x(4)/x(6NY* DSin(x(7))

h2=-(x(12)*x(1/(x(2Y**2*x(8)*x(1 0))}+(x(1 0)-(x(8)/x(10)))*DSin(x(
&11))

m 1=DCos(x(5)}-x(3)-x(7))+ L(DSqre(x(2))*x(6)y* DCos(x(5)-x(3)y* DCos(
&x(THX(12)*(1/DTan(x(5)- xR Y**(1.5*x(AY*x(6)y+ 1/(1-x(1)**
&2Y*(2*x(1V(x(2)*x(4)*DSin(x(5)-x(3)))- 1/DTan(x(5)-x(3))))

m2=DCos(x(9)-x(3)-x(1 1))+ LADSqrt(x(2))*x( 10))*DCos(x(9)-x(3))*DCo
&s(x(11))+x(12)*(1/DTan(x(9)-x(3)(x(2)**( 1.5)*x(8y*x(L0)+ 1/ 1-x(
& 1**2)*(2%x(1)/(x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))-1/DTan(x(9)-x(3))))

n1=DCos(x(7))*( 1 +(x(2)*x(4)+ ADSre(x(2))*x(6)))+x(12)*(x(2)*x(
&A1Y (XY *(1.5)*x(4Y*x(6)*DSin(x(5)-x(3))+ 1 /(1-x(1 **2)*(x(1)*
&1/DTan(x(5)-x(3))-2/(x(2)*x(4)*DSin(x(5)-x(3)))))

n2=DCos(x(1 1))*(1-+(x(2)*x(8)*+ 1 /(DSqrt(x(2))*x(10)))+x( 12)*((x(2)*
Ex(8)+ 1Y(X(2)**(1.5)*x(8)*x(10Y*DSin(x(9)-x(3))}+ 1A 1-x( 1 **2)*(x(
&1)*1/DTan(x(9)-x(3))-2/(x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))))

Vetor de Equagdes (sistema de equagdes 12x12, vetor fvee(n))

fvec(1)=Dt1+Dt-tempo

tvec(2)=1-1(2)*x(4)+y(1)*DCos(x{(5)-¥(3))
fvec(3)=1-x(2y*x(4)+x(1}*DCos(x(5)-x(3))
fvec(d)=y(1)*DSin(x(5)-y(3)-(¥(2)*x(4)-DSqrt(y(2))*x(6))*DTan(x(7
&)
fvec(5)=x(1)*DSin(x(5)-x(3))-(x(2)*x(4)-DSqrt(x(2)y*x(6))* DTan(x(7
&))

fvec(6)=1-z(2)*x(8)+z(1)*DCos(x(9)-z(3))

fvee(7)=1-x(2y*x(8)+x( *DCos(x(2)-x(3))

fvec(8)=z{ 1 *DSin(x(9)-2(3))-(2(2) *x(8)-DSqrt(z(2)y*x(10))* DTan(x(
&11))
frec(9)=x(1)*DSin(x(9)-x(3))-(x(2)*x(8)-DSqri(x(2))*x(10))*DTan(x(
&11))

fvec(10)=h1-h2

fvec(11)=m 1-m2+3*DSqrt(mi)*x(1 2)*x(1)**2*Dt/(x(2)**(1.5*(1-x(1)**
&2))

fvec(12y=n1-n2-3*DSgrt(miy*x( 12Y*x({ 1)*DU(x(2)**(1.5Y*(1-x(1Y**2))

DO 20,1=1,12
WRITE(6,10,REC=T) fvec(])
0 FORMAT(F16.8)

20 CONTINUE

C

C
C
C
c
C

RETURN
END
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CASO 3: PONTO TERMINAL FINAL FIXO

Agora o vinculo de tempo é dado pela soma do tempo gasto na oOrbita de

transferéncia mais o tempo gasto na Orbita final, e a sub-rotina funcv ¢ dada por:

SUBROUTINE funcv(n,x,fvec)
C
C Esta subrotina formece o vetor fvec(12) onde cada elemento
C representa uma das equagdes do problema da transferéncia
C  bi-impuisiva com restrigdo de tempo proposto por Lawden(1993).
C
INTEGER n,I
REAL*$ x,y,z,fvec,mi,tempo,senui,senuf,senul senu2,ui,uful u2,u3,
&Dt,2,h1,h2,m1,m2,nl,n2
DIMENSION x(n),y(4),z(4),fvec(n)
COMMON /mycom/ y, z, mi, tempo, ul, u2, u3, ui, uf, Dt, Dt2

Equagdes Secundarias

Oa0

senui=DSqrt(1-x(1)* *2)*DSin(x(5)-x(3)}(1+x(1)* DCos(x(5)-x(3)))
senuf=DSqrt(1-x(1)**2)*DSin(x(9)-x(3)/(1+x(1 Y*DCos(x(9)-x(3)))
senu]=DSqrt(1-y(1)**2)*DSin(x(5)-x(3))/(1+y(1y*DCos(x(5)}-y(3)))
senu2=DSqrt(1-z(1Y**2)* DSin(x(9)-z(3))/(1+2(1)*DCos(x(9)-2(3)))
ui=DACos((x(1)+DCos(x(5)-x(3))/(1+x(1)*DCos(x(5)-x(3))))
uf=DACos((x(1)+DCos(x(9)-x(3NN(1-+x(1)*DCos(x(9)-x(3))))
ul=DACos((y(1)+DCos(x{(5)-¥(3)})/(1+y(1)*DCos(x(5)-y(3))))
u2=DACos((z(1)+DCos(x(9)-2(3)))/(1 +z(1}*DCos(x(9)-%(3))))

D=(x(2V(1-x(1)**2)y**(1.5)*((uf-x(1*senuf)-(ui-x(1)* senui))’DSq
&rt(mi)

D2=z(4y**(1.5)*((u3-z(1)*DSin(u3))-(u2-z( 1) *senu2)/DSqrt(mi)
h1=-(e(12) (1) ((2)** 2* x(4)*x(6))}+{(x(6)-(x(4)/x(6)))* DSin(x(7))

h2=-(x(12)*x(1 Y(x(2)**2*x(8)*x(10)))+(x(10)-(x(8)/x (1 0)))* DSin(x(
&11))

m1=DCos(x(5)-x(3)}-x(MNH1ADSqrt(x(2)y*x(6))*DCos(x(5)-x(3)y*DCos(
Ex(NyHx(12Y(1/DTan(x(S)-xGIxY*(1.5)*x(d)y*x(6)+1/(1-x(1)**
&2V (2*x(1Y(x(2)*x(4Y* DSin(x(5)}x(31)-1/DTan(x(5Fx(3)))
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m2=DCos{x(9)-x(3)-x(1 )+ 1ADSqrt(x(2))*x(10))*DCos(x(9)-x(3))*NCo
&s(x(11))+x(12)*(1/DTan{x(-x(3)Y(x(2)**(1.5)*x (& *x(10))+1/(1-x(
&2V (2*x (1Y (x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3))-1/DTan(x(-x(30N

n1=DCos(x(7))* (1HX(2)*x(@)+ D DSqre(x(2))*x(6))H+x(1 2 (X (2)*x(
&)+ DAX(2)**(1.5)* x(4)*x(6)* DSin(x(5)-x (3 1/(1-x(1 ) **2)* (x(1)*
& 1/DTan(x(5)-x(3))-2/x(2)*x(4)*DSin(x(5)-x(3)))))

n2=DCos(x(1 1)*(1+(x(2)*x(8 1+ A(DSqri(x(2))*x(10))+x(12)*((x(2)*
&x(8)+1Y/(x(2)**(1.5)*x(8)*x(10)*DSin{x(9)-x3M+ 1/ 1-x(1)**2)*(x(
&1)*1/DTan(x(N-x(3))-2/(x(2Y*x(8)*DSin(x(9)-x(3))))

Vetor de Equagdes (sistema de equagdes 12x12, vetor fvee(n))

ONQNY!

fvec(1y=Dt+Dt2-tempo
fvec(2)=1-y(2 Y*x(4)+y(1)*DCos(x(5)-¥(3))
fvec(3=1-x(2)*x (4)+x(1 Y¥*DCos{x(5)-x(3))
Frec(4)=y(1)*DSin(x(5)-y(3))-(y(2y*x(4)-DSqrt(y(2))*x(6))* DTan(x(7
&))
fvec(S)y=x(1)*DSin{x{5)-x(3))-(x(2)*x(4)-DSqrt(x(2))*x(6))* DTan(x(7
&))
fvec(6)=1-z(2y*x(8)+z(1)*DCos(x(9)-2(3))
fvec(7)=1-%(2)*x(8)+x(1)*DCos{(x(9)-x(3))
fvec(B)y=z(1)* DSin{x(9)-z(3))-(z(2)*x(8)-DSqrt(z(2))*x{10))*DTan(x{
&11))
fvec(9)=x(1)*DSin{(x(9)-x(3))-(x(2)*x(8)-DSqrt(x(2))*x(10))*DTan(x(
&11))
fvec(10y=h1-h2
fvec(11)=m1-m2+3*DSqrt(miy* x(12)*x{ 1 )**2*Dt/(x(2)**(1.5y*(1-x(1)**
&2))
fvec(12y=n1-n2-3*DSqri(mi)*x(12)*x (1 Y*DY(x(2y** (1.5)*(1-x(1Y**2))
C
DO 20,1=1,12
WRITE(6,10,REC=I) fvec(])
10 FORMAT(F16.8)
20 CONTINUE
C
RETURN
END
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CASO 4: PONTOS TERMINAIS LIVRES

Neste altimo caso o vinculo de tempo € dado apenas pelo tempo gasto na

orbita de transferéncia, ¢ a sub-rotina funcv é dada por:
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SUBROUTINE funcv(n,x,fvec)

SRONY

Esta subrotina foernece o vetor fvec(12) onde cada elemento
representa uma das equagdes do problema da transferéncia
bi-impulsiva com restrigio de tempo proposto por Lawden(1993).

INTEGER n,1

REAL*R x,v,z,fvec,mi,tempo,senui,senufui,uf,Dt.h1,h2,m1,m2,n1,n2
DIMENSION x(n),y(4),z(4),fvec(n)

COMMON /mycom/ y, z, mi, tempo, ui, uf, Dt

Equagdes Secundarias
senui=DSqrt( 1-x(1)**2)*DSin(x(5)-x(3))/(1+x(1)*DCos(x(5)-x(3)))
senuf=DSqrt{ 1-x(1)**2)*DSin(x(9)-x(3))(1+x(1)*DCos(x(9)-x(3)))
ui=DACos((x(1)+DCos(x(5)-x(3)))/(1+x(1)*DCos(x(5)-%(3))))
uf=DACos((x(1)+DCos(x(9)-x(3)))/(1 +x(1)*DCos(x(9)-x(3))))

Dt=(x(2)/(1-x(1)**2))**(1.5y*((uf-x(1)*senuf)-(ui-x(1)*senui)y/DSq
&rt(mi)

h1=-(x(12)*x(1)/(x(2)**2*x(4)*x(6)))+(x(6)-(x(4Y/x(6)N* DSin(x(7))

h2=-(x(12)*x( 1 Y(X(2)**2*x(8)*x(10)))+(x(10)-(x(8)/x(10)))*DSin(x(
&11))

m =DCos(x{3)-x(3)-x(7T)+ 1/ADSqri(x(2))*x(6))*DCos(x(5)-x(3))*DCos(
&x(+x(12)*(1/DTan(x(5)-x(3)V{(x(2)**(1.5)*x(4y* x(6))+ L/(1-x(1)**
&2V 2*x( 1)/ (x(2Y*x(4)*DSin(x(5)-x(3)M-1/DTan(x(5)-x(3)))

m2=DCos(x(9)-x(3)-x(1 1))+ 1{DSqrt(x(2))*x(10))*DCos(x(9}-x(3N*DCo
Es(x(1 D)+x(12Y*(1/DTan{x{9)-x(3))/(x(2y**(1.5)*x(8y*x(10))+1/(1-x(
S22 %( 1Y (x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))- 1/DTan(x(9)-x(3))))

n1=DCos(x(7))*(1+(x(2)*x(4)+ HADSrt(x(2)y*x(6)))+x{12)*((x(2)*x(
&AM (1.5)*x(8)*x(6)* DSin(x(5)-x(3)))+ 1A 1-x(1)**2y*(x(1)*
& 1/DTan(x(5)-x(3))-2/(x(2)*x(4)*DSin(x(5)-x(3)))))

n2=DCos(x(1 1))*(1+(x(2)*x(8)+ 1ADSqrt(x(2))*x(LO}N+x(1 2)*((x(2)*
&X(8)+ 1Y (x(2)Y**(1.5y*x(8Y*x(10)*DSin(x(9)-x(3)))+ LA1-x( 1)**2)*(x(
&1Y*1/DTan(x(9)-x(3))-2/(x(2)*x(8)*DSin(x(9)-x(3)))

Vetor de Equagtes (sistema de equagbes 12x12, vetor fvec(n))

fvec(1)=Dt-tempo

tvec(2)=1-y(2)*x(4}+y(1)*DCos(x(5)-¥(3))

fvec(3)=1-x(2)*x(4)+x( 1)*DCos(x(5)-x(3))
fvec(4)=y(1)*DSin(x(5)-y(3))-(y(2)*x(4)-DSqre(y(2))*x(6))* DTan(x(7
&))
frec(5)=x(1)*DSin(x(5)-x(3P-(x(2)*x(4)-DSqrt(x(2))*x(6)y*DTan(x(7
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&))
fvee(6)= 1-z(2)*x(8)+z(1 *DCos(x(9)-=(3))
fvee(7)=1-x(2)*x(8)+x(1 *DCos(x(9)-x(3))
fvec(8)=z(1)*DSin(x(9)-2(3))-((2)*x(8)-DSqrt(z(2))*x(10})*DTan(x(
&11))
fvec(9)=x(1)* DSin(x(9)-x(3))-(x(2)*x(8)-DSqrt(x(2))*x(10)y* DTan(x(
&11))
fvec(10)=h1-h2
fvec(11)=m1-m2+3*DSqrt(miy*x(12)*x(1)**2*Dt/(x(2)**(1.5)*(1-x(1)**
&2))
fvec(12)=n1-n2-3*DSqrt(mi)*x( 12y*x( ) *DU(x(2)**(1.5)*(1-x(1)**2))
C
DO 20,1=1,12
WRITE(6,10,REC=1) fvec(l)
10 FORMAT(F16.8)
20 CONTINUE
C
RETURN
END

Evandro Marconi Rocco INPE - 1996

L L 2 ]

C
C
C
C
C
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APENDICE, C

PROGRAMA PRINCIPAL UTILIZADO NA SOLUCAO DO PROBLEMA

NAO COPLANAR

PROGRAM FIX T T

sReNoNoNoNoNeNeNoNoNsRsloNoReRoloNoRoReEsNeNoRoNeoNoReRa e NoNole oo ReRekeReReRe ke RoRe K]

Ultima atualizagio : 22/6/1997

Rk RO R R RR N E]X T T (Fixed Time) **%* 5% rks s ottt

Este programa fornece a solugio para o problema da transferéncia
orbital bi-impulsiva nfio coplanar com restrigio de tempo e minimo
combustivel (entre pontos terminais livres), utilizando as
equagdes apresentadas por K. G. Eckel e N. X. Vinh em "Optimal
Switching Conditions for Minimum Fuel Fixed Time Transfer Between
Non Coplanar Elliptical Orbits", Acta Astronautica, Vol. 11,

No. 10/11 pp 621-631, 1984,

Obs.: Este programa utiliza sete arquivos de dados que devem ser
criados no formato F16.8, antes da execugdo do programa, com
excegdo do arquivo r.dat que ¢ gerado automaticamente.

1. Valores iniciais para a solugfio do problema. Arquivo x.dat, onde:

x(1)= 1 (semi-latus rectum da drbita de transferéncia)
x(2) = alfal (anomalia verdadeira no plano da érbita inicial)
x(3) = alfa2 (anomalia verdadeira no plano da drbita final)

2.Valores de entrada, orbita inicial. Arquivo y.dat, onde:

y(1) = el (excentricidade da oOrbita inicial)

¥(2) = 11 (semi-latus rectum da orbita inicial)

¥(3) = wl (longitude do periapside da érbita inicial)

v(4) = al (semi-eixo maior da orbita inicial)

¥(5) = il (inclinacao da orbita inicial)

y(6) = O1 (longitude do nodo ascendente da orbita inicial)

3.Valores de entrada, drbita final. Arquivo z.dat, onde:

z(1) = €2 (excentricidade da orbita final)

z(2} = 12 (semi-latus rectum da orbita final)

2(3} = w2 (longitude do periapside da drbita final)

z(4) = a2 (semi-eixo maior da orbita final)

z(5) = i2 (inclinacao da orbita inicial)

z(6) = 02 (longitude do nodo ascendente da 6rbita inicial)

4 Valores de entrada. Arguivo k.dat, onde:

k(1) = mi (constante gravitacional)
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k(2) = t0 (tempo maximo gasto na execugio da transf.)

obs.: dependendo do valor det0, o problema pode nio ter
solugdo!

5.Resultados. Arquivo r.dat, onde sio mostrados todos os valores
de entrada e saida do programa.

6.Valores numéricos das trés equagdes (vetor fvec), utilizando
para o cdlculo os valores de saida ( (i) = x(i) ).

7.Arquivo g.dat. Arquivo de dados para ser usado no programa
grafico GRAPHER 1.09.

*kkkokkkkkkokkdkkkokdkkkkkhkkkkkhokokkkkkkkkrkkkkdkkkk kR Rk kkkkkkkohkk ok k¥

oOoOoOonoocon0on0oc0On0000n

INTEGER n,1,esc,P,Q,R

REAL*8 x,v,z,k,mi,r1,r2,betal beta2 delta,fl,f2,e,gamal,gama2,inc,
&ul,ula,u2,u2a,x1,x2,y1,y2,t, RT1,RT2 R1VR2, MODULQO,vnt,vdz,vdx,
&wntVvdz,Ot,RT1EM,MODRT I, MODM,w,M, A B,C,t0,fi,semieixo,VI,V2,DVt,
&senul,senu2,cosul,cosu2

DIMENSION x(3),y(6),2(6),k(2),valin(16),valen [(6),valen2(6),
&orbl1(6),0rb2(6),0rb3(2),0rb4(3),RT1(3),RT2(3),R1 VR2(3),vnt(3),
&vdz(3),wtVvdz(3),vdx(3),M(3),A(3,3),B(3,3),C(3,3)

CHARACTER*100 text],text2 text3 text4,text5 textd, text7 text8,
&texty text]0,text] 1 text]12 text13,text14, text1 5, text16,text17,
&text]8, text]19,text20,text21 valin,valenl,valen2 orb1,orb2,0rb3,

&orb4

LOGICAL check

COMMON /mycom/ y,z,mi,t0,semieixo,t,betal,beta2,rl1,r2,fi,f1,12,e,
&delta,gamal,gama?,V1,V2

n=3

OPEN (UNIT=1, FILE="x. DAT',ACCESS='"DIRECT',FORM=TORMATTED',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=2, FILE='y.DAT' ,ACCESS='"DIRECT' ,FORM="FORMATTED',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=3, FILE='2.DAT ,ACCESS="DIRECT ,FORM="FORMATTED,
&RECL~16)

OPEN (UNIT=4, FILE='"k. DAT ,ACCESS="DIRECT ,FORM=FORMATTED',
&RECL=16)

OPEN (UNIT=5, FILE="r.DAT"

OPEN (UNIT=6, FILE="f.DAT ,ACCESS="DIRECT' ,FORM="FORMATTED",
&RECL=16)

OPEN (UNIT=7, FILE='g. DAT")

REWIND (UNIT=1)

REWIND {UNIT=2)

REWIND (UNIT=3)

REWIND (UNIT=4)

REWIND (UNIT=5)

REWIND (UNIT=6)

REWIND (UNIT=7)

C
C Vetores Texto das Orbitas Inicial e Final
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valenl(l)}='el ( excentricidade da orbita inicial )
valen1(2)="[1 ( semi-latus rectum da orbita inicial)
valen1(3)="wl (argumento do periapside da orbita inicial)'
valenl1(4)="al ( semi-eixc maior da orbita inicial ¥

valenl(5)="il ( inclinacao da
valen1(6)="0Ol ( longitude do nodo

orbita inicial ¥

ascendente Y

valen2(1)="e2 { excentricidade da orbita final ¥
valen2(2)="12 ( semi-latus rectum da orbita final ¥
valen2(3)="w2 (argumento do periapside da orbita final)'
valen2(4)="a2 ( semi-eixo maior da orbita final )’
valen2(5)="i2 ( inclinacao da orbita final ¥
valen2(6)="02 ( longitude do nodo ascendente )

orbl{1=" el
orbl(2= 11!
orbl(3)=" wl’
orbl(4)=" al'
orb1(5)=' i1
orb1(6)=" 01"
orb2(1)=" e2'
orb2(2)=" 12
orb2(3)=" w2'
orb2{(4)=" a2’
orb2(5)=" i2"
orb2(6)=" 02’
orb3(1=" mi’

orb3(2)="tempo’

orb4{1)=" do semi-latus rectum da orbita de transferencia
orb4(2)=' da anomalia verdadeira do ponto I1 na orbita inicial’
orb4(3)=' da anomalia verdadeira do ponto 12 na orbita final'

1

Vetor Texto dos Elementos da Orbita de Transferéncia

valin{(1)=' e’
valin(2)=' 1"
valin(3)=' w '
valin(4)=' a "’
valin(5F=' i '
valin(6)=' O '

valin(7)="alfal’
valin(8)='alfa2’
valin(9)=" f1°'
valin(10y=" f2'
valin(11)='Dv1'
valin{12)='Dv2 '
valin(13)="Dwt '
valin{14)="tempo’
valin(15)='gamal’
valin(16)='gama2’

Varidveis de Texto

text1=" Dados de Entrada’
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text2=" Orbita Inicial'

text3=' Qual e o valor de’

text4="?"

text5=" Orbita Final'

text6="Qual e o valor da constante gravitacional mi?
text7='Qual e o valor do maximo tempo de transferencia?'
text8=' Valores Iniciais’

text9=" Qual e o valor inicial'

text10=" RESULTADOS '

text] 1="="

text [2=" Obs.: Todos os angulos estao em radianos.'
textl3=' VALORES DE ENTRADA'

text14=" Orbita Inicial'

text15=" Orbita Final'

text16=" PROGRAMFIX T T
text17='Deeseja alterar algum valor inicial 7
text18="Deseja alterar as orbitas inicial e final?'
text19='Deseja alterar a constante gravitacional ou o tempo total
&gasto na manobra?

text20="Aguarde.’

text2 1=" Ultima atualizacao : 22/6/1997

Entrada dos Elementos das Orbitas [nicial e Final

PRINT *, PROGRAMFIX T T
WRITE (5,'(A39Y) text!6
WRITE(*,*)
WRITE (*,*) text2 1
WRITE(*,*)
WRITE(S,*)
WRITE (3,(A39)") text2l
WRITE(5,%)
PRINT *,' Este programa calcula transferencias bi-impulsivas'
PRINT *,’ nao coplanares otimas com limite de tempo.'
WRITE(*,*)
PRINT *.' Evandro Marconi Rocco INPE - 1996’
WRITE(* *)
WRITE(*,*)
WRITE(* *) text]
WRITE(*,*)
PRINT *,'Para alterar o valor digite 1, caso contrario digite'
PRINT * 'qualquer numero.'
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) text18
READ(**) esc
IF (esc.EQ.]1) THEN

WRITE(*,*)

WRITE(*,*) text2

WRITE(*,*)

DO 20,1=1,6

WRITE(*,'(A20,A47,A3)") text3,valen1{l},text4
READ(2,10,REC=I) y(D)
FORMAT(F16.8)
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WRITE(*,*)

WRITE(*,*) y(I)

READ(*,*) esc

IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) ¥(I)
WRITE(2,10,REC=I) y(I)
WRITE(*.,*)

ENDIF

20 CONTINUE

WRITE(*,*)

WRITE(*,*) text5

WRITE(*,*)

DO 40 1=1,6
WRITE(*'(A20,A45,A3Y) text3, valen2(!),text4
READ(3,30,REC=]) z{l)

30 FORMAT(F16.8)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) z(I)
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN

READ(*,*) z(1)
WRITE(3,30,REC=T) z(I)
WRITE(*,*)
ENDIF
40 CONTINUE
ENDIF
DO 44,1=1,6

READ(2,43,REC=]) w(I)

43  FORMAT(F!16.8)

44 CONTINUE

DO 48,1=1,6

READ(3,47,REC=I1) z(])

47  FORMAT(F16.8)

48 CONTINUE

WRITE(* %)
WRITE(*,*) text19
READ(*,*) esc

IF (esc.EQ.1) THEN

WRITE(*,*)

WRITE(*,*) text6

READ(4,50,REC=1) k(1)

50 FORMAT(F16.8)

WRITE(*,*) k(1)

READ(*,*) esc

IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) k(1)
WRITE(4,50,REC=1) k(1)
WRITE(*,*)

ENDIF

WRITE(*,*) text7

READ(4,60,REC=2) k(2)

60 TFORMAT(F16.8)

WRITE(*,*) k(2)
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READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) k(2)
WRITE(4,60,REC=2) k(2)
WRITE(*,*)
ENDIF
ENDIF
READ(4,63,REC=1) k(1)
63 FORMAT(F16.8)
READ(4,67,REC=2) k(2)
67 FORMAT(F16.8)
mi=k(1)
t0=k(2)

Entrada dos Valores Iniciais Para a Resolugdo do Problema
(vetor x{(n))

OO0

DO 75,1=1,3

READ(1,80,REC=I) x(1)

70 FORMAT(F16.8)
75 CONTINUE
WRITE(*,*) text17
READ(*,*) esc
IF (esc.EQ.1) THEN

WRITE(*,*)

WRITE(*,*) text8

WRITE(*,*)

DO ¢0.1=1,3
WRITE(*,'(A24,A53,A3Y) text9,orbd(1),textd
READ(1,80,REC=I) x(1)

80 FORMAT(Fi16.8)
WRITE(*,*)
WRITE(*,*) x()
READ(**) esc
IF (esc.EQ.1) THEN
READ(*,*) x(I)
WRITE(1,80,REC=T) x(1)
ENDIF
90 CONTINUE
ENDIF
C
CALL newt(x,n,check)
C
WRITE(S,*) text13
DO 94,1=1,2
WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8)") orb3(I,text11,k(I)
94 CONTINUE
WRITE(S,*)
WRITE(S,*) text14
DO 96,I=1,6
WRITE(S, (1x,A7,A4,F16.8)") orbl (I},text [ 1,3(1)
96 CONTINUE
WRITE(S,*)
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WRITE(S,*) text15
DO 98,1=1,6
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)") orb2(I),text11,2(1)

98 CONTINUE

C

OO0 oNoNeNO NSNS R

OO0

WRITE(S,*)

inc=y(5)+gamal
DVi=V1+V2

Transformagio dos Elementos Keplerianos em Cartesianos

Vetor Posigdo do Ponto de Aplicagsio do Primeiro lmpulso
no Referéncial Inercial

cosu 1=(DCos(x(2))+v(1)W(1+y(1)*DCos(x(2)))
senu l=DSqrt( 1-y(1)**2)*DSin(x(2))/(1+y(1)*DCos(x(2)))
ula=DATan2(senul,cosul)
IF (ula.LT.0) THEN
ul=2*3.1415926536+ula
ELSE
ul=ula
ENDIF
x1=y(4)*(DCos(ul)-y(1))
yi=y(4)*DSqrt(1-y(1)**2)*DSin(ul)

ROTT1:

A(1,1)=DCos(-y(6)}* DCos(-¥(3))-DSin(~y(6)) *DCos(-y(5))*DSin{-¥(3))
A(1,2y=-DCos(-y(6))*DSin(-y(3))-DSin{-y(6))* DCos(-y(5))* DCos(-y(3)

&)
A(1,3)=DSin(-y(6))*DSin(-y(5))

A(2,1)=DSin(-y(6))* DCos(-y(3))+DCos(-y(6))*DCos(-y(5)}* DSin(-y(3))
A(2,2)=-DSin(-y(6))*DSin{-y(3))+DCos(-y(6))*DCos(-y(5)}*DCos(-¥(3)

&)
A(2,3y=-DCos(-y(6))*DSin(-y(5))
A(3,1)=DSin(-y(5)y*DSin(-y(3))
A(3,2)=DSin(-y(5))*DCos(-¥(3))
A(3,3)=DCos(-y(5))

Xl

CALL multi(A,B,C,P,Q.R)

RTI(1)=C(1,1)
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RT1(2)=C(2,1)
RT1(3)=C(3,1)

Vetor Posigio do Ponto de Aplicagao do Segundo Impulso
no Referéncial Inercial

cosu2=(DCos(x(3))+2(1))/(1+z(1)*DCos(x(3)))
senu2=DSqrt(1-z(1)**2)*DSin(x(3)}/{1+z(1)*DCos(x(3)})
w2a=DATan2(senu2,cosul)
IF (u2a.LT.0) THEN

u2=2*3.1415926536+u2a
ELSE

w2=u?a
ENDIF
x2=2(4)*(DCos(u2)-z(1))
y2=z(4y*DSqrt(1-z(1)**2)*DSin(u2)

ROT2:

A(1,1)=DCos(-z(6)y*DCos(-z(3})-DSin(-z(6))* DCos(-z(5)Y* DSin(-z(3))
A(1,2)=-DCos(-z(6))y*DSin(-z(3))-DSin(-z(6))* DCos(-z(5)y* DCos(-z(3)
&)

A(1,3)=DSin(-z(6))*DSin(-z(5))

A(2,1)=DSin(-z(6))*DCos(-2(3))+ DCos(-2(6))*DCos(-z(5))* DSin{-z(3))
A(2,2)=-DSin(-z(6)y*DSin(-z(3))+ DCos(-z(6y*DCos(-z(5))*DCos(-z(3)
&)

A(2,3)=-DCos(-z(6))*DSin(-z(5))

A(3,1)=DSin(-z(5))*DSin(-z(3))

A(3,2)=DSin(-z(5)y* DCos(~z(3))

A(3,3)=DCos(-z(5))

X2
B(1,1)=x2

B(2,1)=y2
B(3,1)=0

CALL multi(A,B,C,P,Q,R)
RT2(1)=C(1,1)
RT2(2)=C(2,1)
RT2(3)=C(3,1)
Versor Normal ao Plano da Orbita de Transferéncia

vt= (RT1 vetotial RT2) / modulo de (RT1 vetorial RT2)

RT1 vetorial RT2 = transposta de RT1 * matriz skew simétrica de RT2
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Transposta de RT1

A(LL=RTI(L)
A(1,2)=RT1(2)
A(1,3)=RT1(3)

Matriz Skew Simétrica de RT2

B(1,1)=0
B(1,2)=-RT2(3)
B(1,3)=RT2(2)
B(2,1)=RT2(3)
B(2,2)=0
B(2,3)=-RT2(1)
B(3,1)=-RT2(2)
B(3,2)=RT2(1)
B(3,3)=0

P=3

Q=3

R=3

CALL multi(A,B,C,P,Q,R)

R1VR2(1)=C(1,1)

RIVR2(2)=C(1,2)

RIVR2(3)=C(1,3)

MODULO=DSqrt(R1VR2{1)**2+R1VR2(2)**2+R1VR2(3)**2)

vnt(1)=R1VR2(1YMODULQO

wnt(2)=R1VR2(2)/MODULO

vnt(3)=R] VR2(3)YMODULO
Longitude do Nodo Ascendente da Obita de Transferéncia
Ot = ArcCos(M escalar vdx)
onde M = (vnt vetorial vdz) / modulo de (vnt vetorial vdz)
Transposta de vnt

A(1,1)=vnt(1)

A(1,2)=vnt(2)

A(1,3)=wnt(3)

vdz(1)=0

vdz(2)=0

vdz(3)=1

Matriz Skew Simétrica de vdz

B(1,1)=0
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B(1,2)=-vdz(3)
B(1,3)=vdz(2)
B(2,1)=vdz(3)
B(2,2y=0
B(2,3)=-vdz(1)
B(3,1)=-vdz(2)
B(3,2)=vdz(1)
B(3,3)=0

T
A

= O
o

CALL multi(A,B,C,P,Q,R)
vntVvdz{1)=C(1,1)
wntVvdz(2)=C(1,2)
wntVvdz(3)=C(1,3)
MODULO=DSqrt{vntVvdz{1)**2+wntVvdz(2 Y**2+wntVvdz(3)**2)
M(1y=vntVvdz( 1 YMODULO
M{(2)=mtVvdz(2)YMODULO
M(3)=vntVvdz(3)MODULO
M escalar vdx = transposta de M * vdx
Transposta de M
AL DEM(D)
A(1,2)=M(2)
A{1,3)=M(3)
vdx(1)=1
vdx(2)=0
vdx(3=0
B(1,1)=vdx(1)

B2, 1)=vdx({2)
B, =vdx(3)

CALL multi{A,B,C,P,Q,R)
Ot=ACos(C(1,1))
Argumento do Periapside da Orbita de Transferéncia

w = ArcCos[(RT1 escalar M)/ (mddulo de RT1 * médulo de M)] - fl
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Transposta de RT1

A(1,1)=RTIL(1)
A(1,2)=RT1(2)
A(1,3)=RT1(3)

B(1,1)=M(i)
B(2,1)=M(2)
B(3,1)=M(3)

P=1
Q=3
R=1

CALL multi(A,B,C,P,Q,R)

RTIEM=C(1,1)
MODRT1=DSqrt(RTI{1)**2+RT1(2)**2+RT1(3)**2)
MODM=DSqrt(M(1)**2+M(2)**2+M(3)**2)

w=ACos(RT1 EM/(MODRT 1 *MODM))-l

IF (w.LT.0) THEN
w=2*%3.1415926536+w

ENDIF

Resultados

WRITE(*,*)

WRITE(5,%)

WRITE(*,*) text10

WRITE(S,*) text10

WRITE(*,*)

WRITE(S,*)

WRITE(5,*) text12

WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(1),text11,e
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(1),textl 1,e
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin{2),text11,x(1)
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)) valin(2),text | 1,x(1)
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(3),text11,w
WRITE(3,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin{3),text! [,w
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin{4),text1 1,semieixo
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(4),text11,semieixo
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin{5),text] 1,inc
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)") valin(5),text1 | ,inc
WRITE(™,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin{6),text1 1,0t
WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8)" valin(6),text1 1,0t
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(7),texti 1,x(2)
WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(?),text11,x(2)
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin{8),text11,x(3)
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(8),text11,x(3)
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(9),text11,f1
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin{9),text11,f1
WRITE(*,(1x,A7,A4,F16.8) valin(10),text11 £2
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WRITE(5,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(10),text11,£2
WRITE(™,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(15),text11,gamal
WRITE(S,'(1%,A7,A4,F16.8)") valin(15),text] 1,gamal
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(16),text11,gama2
WRITE(S,(1x,A7,A4,F16.8)) valin(16),text11,gamaZ2
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(11),text11,V1
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(1 1 ),text11,V1
WRITE(*,(1x,A7,A4,F16.8)") valin(12),text11,V2
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(12),text11,V2
WRITE(*,'(1x,A7,A4,F16.8)) valin(13),text1 1,DVt
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(13),text11,DVt
WRITE(*,'(1x,A7,.A4,F16.8)") valin(14),text]11,t
WRITE(S,'(1x,A7,A4,F16.8)") valin(14),text] 1,t

C
C (x.dat=1;r.dat=5)
* DO 110,J=1,3
* WRITE(1,100,REC=]) x(I)
*100 FORMAT(F16.8)
*110 CONTINUE
C
WRITE(7,'(F15.8,1x,F15.8,1x F15.8,1x F15.8,1x,F15.8,1x,F15.8, 1x,
&F15.8,1x,F15.8,1x,F15.8,F15.8,1x,F15.8,1xF15.8,1x,F15.8,1x,F15.8,
&1x,F15.8))e,x(1),w.semieixo,inc,0t,x(2),x(3),V1,V2,DV1it,f2-f1,
&gamal,gama?2
C
CLOSE (1)
CLOSE (2)
CLOSE (3)
CLOSE (4)
CLOSE (5)
CLOSE (6)
CLOSE (7)
END

Evandro Marconi Rocco INPE - 1996
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APENDICE D

SUB-ROTINA FUNCV E SUB-ROTINA MULTI
CASO NAO COPLANAR

A sub-rotina funcv fornece o vetor formado pelas trés equagdes que
expressam as condigdes necessarias para optimalidade. E a sub-rotina multi efetua a

multiplica¢fio de duas matrizes.

SUBROUTINE funev(n,x,fvec)

Esta subrotina fornece o vetor fvec(3) onde cada elemento
representa uma das equagdes do problema da transferéncia
bi-impulsiva nfio coplanar com restrigio de tempo proposto por
Eckel e Vinh {1984).

oNoReReNONe!

INTEGER n,I,Rev

REAL*S x,y,z,mi,rl,r2 betal beta2,delta,f1,2 e,gamal gamaZ,
&rx1,rx2,syl,sy2,pz1,p22 b1, h2, V10, V1,V2 semieix0,51,52,T1,T2, W1,
&W2.ql,q2,E1,E2,M,M2,t, XM 1,XM2,YM,ZM,fvec,fi,senfl senf?,cosfl,
&cosf2,senwlB1,senw2B2,coswl B1,cosw2B2,betala,betalb,betalc,beta2a,
&beta2b,beta2e, f1a,2a,El1a,E2a, lambda

DIMENSION x(3),y(6),z(6),fvec(3)

COMMON /mycom/ y,z,mi,t0,semieixo,t,betal beta2 rl 12 fi,f1,2,e,
&delta,gamal,gama2,V1,V2

n=3

Equagdes Secundarias

oNONy!

02>01 e i2>il

oNORP]

IF ((z(6).GT.y(6)) -AND. (z(5).GT.»(5))) THEN
senw1B1=DS8in(z(6}-y(6))* DTan(3.1415926536-z(5))
cosw1B1=DSin(y(5))+DTan(3.1415926536-2(5))*DCos(y(5))*DCos(z(6)-

& y(6))
betala=DATan2(senwlB1,coswlB1)
IF (betala.LT.0) THEN

betalb=2%3.1415926536+betala
ELSE
betalb=betala
ENDIF
betalc=betalb-y(3)
IF (betale. LT.0) THEN
betal=2*3.1415926536+betalc
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ELSE
betal=betalc
ENDIF
C
senw2B2=D8in(z(6)-y{(6))* DTan(y(5))
cosw2B2=DSin(z(5))+DTan(y(5))*DCos(3.1415926536-2(5))* DCos(z(6)-
& y(6))
beta2a=DATan2(senw2B2,cosw2B2)
IF (beta2a.LT.0) THEN
beta?b=2%3.1415926536+beta2a
ELSE
beta?b—beta2a
ENDIF
betaZc=betaZb-2(3)
IF (beta2e.LT.0) THEN
beta2=2*3.1415926536+beta2c
ELSE
beta2=beta2¢c
ENDIF
lambda=DSqgrt(DASin{DSin{z{6)-v(6))* DSin{¥(5)DSin(z(3 }+beta2))*
& *2)
ENDIF
C
C 01>02 e il>i2
C
IF ((y(6).GT.z{6)) .AND. (¥(5).GT.z(5))) THEN
senwlB1=DSin(y(6)-z(6))*DTan(z(5))
cosw I B1=DSin(y(5)}+DTan(z(5))* DCos(3.1415926536-y(5))* DCos(y(6)-
& z(6))
betala=DATan2(senwl1B1,cosw1B1)
IF {betala.LT.0) THEN
betalb=2%3,1415926536+betala
ELSE
betalb=betala
ENDIF
betalc=betalb-y(3)
IF (betalc.LT.0) THEN
betal=2*3.1415926536+betalc
ELSE
betal=betalc
ENDIF
C

senw2B2=DSin{y(6)-z(6))*DTan(3.1415926536-y(5))
cosw2B2=DSin(2(5))+DTan(3.1415926536-y(5))*DCos(2(5))* DCos(y(6)-
& 2(6))

beta2a=DATan2(senw2B2,cosw2B2)

IF (beta2a.LLT.0) THEN
beta2b=2*3,1415926536+beta2a

ELSE
beta2bbetaZa

ENDIF

beta2c=betaZb-z(3)

IF (beta2¢.LT.0) THEN
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beta2=2%3.1415926536+betalc
ELSE
beta2=beta2c
ENDIF
lambda=DSqrt(DASin(DSin(y(6)-2(6))*DSin{y(5))/DSin(z(3)+beta2))*
& *2)
ENDIF
C
C 02>01 e il>i2
C
IF ((2(6).GT.y(6)) .AND. (¥(5).GT.z(5))) THEN
senw1B1=DSin(z(6)-y(6))*DTan{(z(5))
cosw 1 B1=DSin(y(5))}+DTan(z(5))*DCos(3.1415926536-y(5})*DCos(z(6)-
& y(6))
betala=DATan2(senw1B1,coswIB1)
IF (betala.LT.0) THEN
betalb=2%3,1415926536+betala
ELSE
betalb=betala
ENDIF
betale=2%3.1415926536-betalb-y(3)
IF (betalc.LT.0) THEN
betal=2%*3.1415926536+betalc
ELSE
betal=betalc
ENDIF

senw2B2=DSin(z(6)-y(6))*DTan(3.1415926536-v(5))
cosw2B2=DSin(z(5))+DTan(3.1415926536-y(5))*DCos(z(5))* DCos(z(6)-
& ¥(6))
betaZ?a=DATan2(senw2B2,cosw2B2)
IF (beta2a.l.T.0) THEN
beta2b=2%3.1415926536+beta2a
ELSE
betaZb=beta2a
ENDIF
beta2c=2*3.1415926536-beta2b-z(3)
IF (beta2c.LT.0) THEN
beta2=2*3.1415926536+betalc
ELSE
betaZ=beta2c
ENDIF
lambda=DSqrt(DASIn(DSin(z(6)-y(6))*DSin(y(5)yYDSin(2*3.141592653
& 6-z(3)-betal))**2)
ENDIF
C
C 0O1>02 e i2>il
9
[F {(y(6).GT.2(6)) .AND, (z(5).GT.¥(5))) THEN
senw] B1=DSin(z(6)-y(6))*DTan(3.1415926536-2(5))
coswl B1=DSin(y{5)}+DTan(3.1415926536-z(5))*DCos(y(3))*DCos(y(6)-
& 2(6)}
betala=DATan2(senw|B1,coswlB1)
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IF (betala.LT.0) THEN
betalb=2*%3.1415926536+betala
ELSE
betalb=betala
ENDIF
betalc=2*3.1415926536-betalb-y(3)
IF (betalc.LT.0) THEN
betal=2*3.1415926536+betalc
ELSE
betal=betalc
ENDIF

senw2B2=DSin(y(6)-2(6)y*DTan(y(5))
cosw2B2=DSin(z(S)+DTan{y(5))*DCos(3.1415926536-z(5})* DCos(y(6)-
& z(6))
beta2a=DATan2(senwZ2B2,cosw2B2)
IF (beta2a.LT.0) THEN
beta?b—2*3.1415926536+betaZa
ELSE
beta2b=beta2a
ENDIF
beta2c=2*3.1415926536-betazb-z(3)
IF (beta2c.LT.0) THEN
beta2=2*3,1415926536+beta2e
ELSE
betaZ=betaZ¢
ENDIF
lambda=DSqrt(DASin(DSin(y(6)-z(6Y)*DSin(v(5))/DSin(2*3.14 1592653
& 6-z(3)-beta2)y**2)
ENDIF

rl=y(2)}(1+y(1Y*DCos(x(2}))
r2=z(2)/(1+z{1y*DCos(x(3)))
fi=DSqrt((z(5)-y(5))**2)

IF ((x(2).L.T.(yv(3)+betal)) .AND. (x(3).GT.z(3)+beta2)) THEN
delta=DACos(DCos(betal -x(2))*DCos(beta2-x(3)}+DSin(betal-x(2)})*

& DSin(beta2-x(3))*DCos(lambda))

ENDIF

IF ((x(2).GT(y(3)}betal)) .AND. (x(3).GT.z(3)+beta2)) THEN
delta=DACos(DCos(x(3 }-beta2)* DCos(x(2)-beta1)+DSin(x(3)-beta2)*

& DSin{x(2)-betal)*DCos(lambda})

ENDIF

IF ((x(2).L.T.(y(3}+betal }) .AND. (x(3).LT.z(3)+beta2)) THEN
delta=DACos(DCos(beta2-x(3))*DCos(betal -x(2)+ DSin(beta2-x(3)y*

& DSin(betal-x(2)y*DCos(lambda))

ENDIF

senfl=DCos(delta)*r2*(x( 1 }-r 1}-r I *(x(1)-r2)



159

cosf1=r2*(x(1)-r1Y*DSin{delta)
fla=DATan2(senfl,cosfl)
IF (f1a.LT.0) THEN

f1=2%3.1415926536+f1a
ELSE

fl=fla
ENDIF
senf2=r2*(x(1)-r1}-DCos(deltay*r 1 *(x(1)-r2)
cosf2=r1*(x(1)-r2)*DSin{delta)
f2a=DATan2(senf2,cosf2)
IF (f2a.LT.0) THEN

2=2%3.1415926536+12a
ELSE

f2=12a
ENDIF
e=(r2-r1)/{r1 *DCos(f1)-r2*DCos(f2))
gamal=DASin(-DSin(beta2-x(3))*DSin(lambda)/DSin(delta))
gama2=DASin(DSin(betal-x(2))*DSin(lambda)/DSin(delta))
rx 1 =D8qrt(mi)*(e*DSin(f1DSqrt(x(1))-¥(1 Y*DSin(x(2))DS8qrt(v(2)})
rx2=DSqrt(mi)*(z(1)}*DSin(x(3))/DSqrt(z(2N-e*DSin(f2)/ DSqrt(x(1)))
syl=DSqrt(mi)*(DSqrt{x(1))-DSqrt(y(2))*DCos(gamal))/rl
sy2=DSqrt{mi)*(DSqrt(z(2))*DCos(gama2 )-DSqrt(x(1)))/r2
pz1=DSqgrt(mi*y(2))*DSin(gamal }/r1
pz2=DSqri(mi*z(2))*DSin(gama2}/r2
h1=DSqrt(syl **2+pz1**2)
h2=DSqrt(sy2**2+pz2**2)
V1=DSqrt(rx1**2+h1**2)
V2=DSqrt(rx2**2+h2**2)
V=V1+V2
S1=rx1/V1
S2=rx2/V2
Tl=syl/V1

T2=5y2/V2
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Wl=pzl/V1
W2=pz2/V2
ql=x(1)/r1
q2=x(1)/r2

senE 1=(DSqrt( 1-e**2y*DSin(f1))/(1-e*DCos(f1})
cosE1=(e+DCos(f1})/(1+e*DCos(f1))
Ela=DATan2(senEl,cosE1)
IF (E1a.LT.Q) THEN

E1=2%3.1415926536+E1a
ELSE

El=Ela
ENDIF

senE2=(DSqrt( 1-e**2*DSin(£2))/(1-e*DCos(f2})
cosE2=(e+DCos(f2))/(1+e*DCos(f2))
E2a=DATan2(senE2,cosE2)
[F (E2a.LT.0) THEN

E2=2%3.1415926536+E2a
ELSE

E2=E2a
ENDIF
MI=El-e*DSin(E1)
M2=E2-e*DSin(E2)
semieixo=x( 1} (1-e**2)
Rev=0
t==DSqrt(semieixo**3/miy*(M2-M1+2*3.14159265*Rev)
XM1=(S1*DCos(delta)-S2)/DSin(delta}+T1
XM2=(51-82*DCos(delta)¥DSin{delta)+T2

YM=(3*(e**2)*t*DSqrt(mi/x(1)**3)-2*e*(1/(q2*DSin(f2))-1/(q | *DSin(f
&1)))+1/DTan(£2)-1/DTan(f1))/((1-e**2y*DSin(delta))

ZM=(q2*XM2-q1*XM1+(S1+82y*DTan(delta/2))/(1/DTan(f1)-1/DTan(f2}+YM
&*((1+e**2)*DSin(delta)+2*e*(DSin(f2)-DSin(f1))})

Vetor de Equagdies (sistema de equages 3x3, vetor fvec(n))
tvec(1)=t-t0
fvec(2)=(XM1+YM*ZM*e*DSin(f2)*(S1*q1-T1*e*DSin(f )+ S1*T1+WI*((W1

&-W2y*q2/DSin{deha)-W1*DTan(delta/2))}-(W1*ZM*e*r1 *y(1)*DSin(x(2)))
&/(q1*y(2)*DSin(f1)*DSin(gamal))
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C
frec(3)=(XM2+YM*ZM*e*DSin(f1))*(S2*q2-T2*e*DSin(f2)) +S2*T2-W2*(W2
&-W1)*q1/DSin(delta)-W2* DTan(delta/2))H W2*ZM*e*r2*z(1)*DSin(x(3)))
&/(q2*2(2)* DSin(f2)*DSin(gama2))

C
DO 20,1=1,3

WRITE(6,10,REC=I) fvec(l)

10 FORMAT(F16.8)

20 CONTINUE

C
RETURN
END

Evandro Marconi Rocco INPE - 1996
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o000

SUBROUTINE multi{A,B,C,P,Q,R)
MULTIPLICACAQ DE DUAS MATRIZES A*B=C
P = nuimero de linhas de A

Q = nlmero de colunas de A, ou nimero de linhas de B
R = nimero de colunas de B

OoO0O00000

INTEGER P,Q,R,J
REAL*8 A,B,C,D
DIMENSION A(3,3),B(3,3).C(3,3),D(3,3)
DO 221=1,P

DO 23 J=1,R
D(1,]) = 0.0

23 CONTINUE

22 CONTINUE
DO 10 I=1,P

DO 20 J=1,R
DO 30 K=1,0
D(1,J) = D(LT+A(LK)*B(K,J)

30  CONTINUE

20 CONTINUE

10 CONTINUE
DO 42 I=1,P

DO 43 J=1,R
C(LJ) = D{1,J)

43 CONTINUE

42 CONTINUE
RETURN
END

Antonio F. Bertachini de A. Prado

L2222 24

O0O000
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APENDICE E

SUB-ROTINAS EXTRAIDAS DE PRESS ET AL. (1992)

SUBROUTINE newt(x,n,check)
INTEGER n,nn,NP,MAXITS

LOGICAL check

REAL x(n),fvec, TOLF, TOLMIN,TOLX,STPMX
PARAMETER (NP=40,MAXITS=200,TOLF=1.¢-4, TOLMIN=1.e-6,TOLX=1.e-7,

*STPMX=100)
COMMON /newtv/ fvec(NP),nn
SAVE /newtv/

CU USES fdjac,fmin,insrch,lubksb,ludemp

11

13

14

INTEGER i,its,j,indx{NP)

REAL d,den,f fold,stpmax,sum,temp,test,fjac(NP,NP),g(NP),p(NP),

*xold(NP),fmin
EXTERNAL fmin
nn=n
f=fmin(x)
test=0).
dol1li=i,n
if{abs(fvec(i)).gt.test)test=abs(fvec(i))
continue
if(test.1t..0 1 *TOLF)return
sum=0,
do 12 i=1,n
sum=sum-+x{1)**2
continue
stpmax=STPMX*max(sqrt(sum),float(n))
do 21 its=1 MAXITS
call fdjac(n,x,fvec,NP,fjac)
do 14 i=I,n
sum={(),
do 13 =1,n
sum=sum-+fjac(j,i)*fvec(})
continue
g(i)=sum
continue
do 15i=l,n
xold(i)y=x(i)
continue
fold=f
do16i=1n
p(i)=-fvecli)
continue
call ludemp(fjac,n,NP,indx,d)
call lubksb(fjac,n,NP,indx,p)

call Insrch(n,xold,fold,g,p,x,f,stpmax,check fmin)

test=0.
doe 17 i=1,n
if{abs(fvec(i)).gt.test)test=abs({fvec(i))
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17  continue
if(test.It. TOLF)then
check=.false.
return
endif
if(check)then
test=0.
den=max(f,.5*n)
do 18 i=1,n
temp=abs(g(i))*max{abs(x(i)),1.)/den
if(temp.gt.test)test=temp
18 continue
if(test.1t. TOLMIN)then
check=_true.
else
check=.false.
endif
return
endif
test=0.
do 191=1.n
temp=(abs(x(i)-xold(i}))max(abs(x(1)),1.)
if{temp.gt.test)test=temp
19 continue
if(test.1t. TOL X)return
21  continue
pause 'MAXITS exceeded in newt'
END
C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software =41.)10i$1.

FUNCTION fmin(x)
INTEGER n,NP
REAL fmin,x(*),fvec
PARAMETER (NP=40)
COMMON /newtv/ fvec(NP),n
SAVE /newtv/
CU USES funcv
INTEGER i
REAL sum
call funcv(n,x,fvec)
sum=0,
do11i=1,n
sum=sum-+fvec(i)**2
11 continue
fmin=0.5*sum
return
END
C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software =41.)10i$1.
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SUBROUTINE fdjac(n,x,fvec,np,df)
INTEGER n,np,NMAX
REAL df(np,np),fvec{n),x(n),EPS
PARAMETER (NMAX=40,EP5=1.e-4)
CU USES funcv
INTEGER i,
REAL h temp,fiINMAX)
do12j=1,n
temp=x(j)
h=EPS*abs(temp)
if(h.eq.0.Oh=EPS
x(j)=tempth
h=x(j)-temp
call funcv(n,x,f)
x(j)=temp
do1li=1,n
df(ij)=(Ri)-fvec(i))/h
11 continue
12 continue
return
END
C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software =41.)10i$1.

SUBROUTINE ludemp(a,n,np,indx,d)
INTEGER n,np,indx(n),NMAX
REAL d,a(np,np), TINY
PARAMETER (NMAX=500,TINY=1.0e-20)
INTEGER i,imax,},k
REAL aamax,dum,sum,wwi{NMAX)
d=1.
do 12 i=1.n
aamax=0.
do 11 j=1,n
if (abs(a(i,j)).gt.aamax) aamax=abs(a(i,j))
11 continue
if (aamax.eq.0.) pause ‘singular matrix in ludemp
wvv(i)=1./aamax
12 continue
do 19 j=1,n
do 14 1=1,}-1
sum=a(i,j)
do 13 k=1,i-1
sum=sum-a(i,k)*a(k.j)
13 continue
a(i,))=sum
14 continue
aamax=0.
do 16 i=j,n
sum=a(i,})
do 15 k=1,-1
sum=sum-a(i,k)*a(k,j)

U
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15 continue
a(i,j)~sum
dum=vv(i)*abs(sum)
if (dum.ge.aamax) then
imax=i
aamax=dum
endif
16 continue
if ().ne.imax)then
do 17k=1,n
dum=a(imax,k)
a(imax.k)}=a(j,k)
a(j,k)=dum
17 continue
d=-d
vv{imax)=vv(j)
endif
indx(j)—=imax
if(a(j,j)-eq.0.)a(jj=TINY

if(j.ne.n)then
dum=1./a(j,j)
do 18 i=j+1n
a(ig)=a(i,j)*dum
18 continue
endif
19 continue
return
END

C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software =41.)10i$1.

SUBROUTINE lubksb{a,n,np,indx,b)
INTEGER n,np,indx(n)
REAL a(np.np),b{n}
INTEGER 1i,ii,j,ll
REAL sum
{i=0
do12i=1,n

lI=indx(i)
sum=b(ll}
b(1=b(i)
if (ii.ne.0)then
do 11 j=ii,i-1
sum=sum-a{i,j)*b(j)

11 continue

else if (sum.ne.0.) then
ii=i

endif

b(i)=sum

12 continue
do 14 i=n,1,-1

sum=b(i}
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do 13 j=i+1,n
sum=sum-a(i,j)*b(j)
13 continue
b(i)=sum/a(i,1)
14  continue
return
END
C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software —41.)10i$1.

SUBROUTINE Insrch{n,xold,foid,g,p,x,f,stpmax,check, func)
INTEGER n
LOGICAL check
REAL f,fold,stpmax,g(n),p(n),x(n),xold(n),func ALF, TOLX
PARAMETER (ALF=1.e-4,TOLX=1.e-7)
EXTERNAL func
CU USES func
INTEGER i
REAL a,alam,alam?2 alamin,b,disc,f2,fold2,rhs1,rhs2,slope,sum,temp,
*test,tmplam
check=_faise.
sum=0.
do11i=1l,n
sum=sum-+p{iy*p(i)
11 continue
sum=sqrt(sum}
if{sum.gt.stpmax)then
do 12 i=1n
p(i)=p(i)*stpmax/sum
12 continue
endif
slope=0.
do13i=1,n
slope=slope+g(iy*p(i)
13 continue
test=0.
do 14 i=1,n
temp=abs(p(i))/max(abs(xold(i)),1.)
if{temp.gt.test)test=temp
14  continue
alamin=TOQLX/test
alam=1.
1 continue
do 15 i=1,n
x(i)=xold(i)+alam*p(i)
15 continue
f=func(x)
if(atam.lt.alamin)then
do 16 i=1,n
x(i)=xold(i)
16 continue
check=.true.
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return
else if{f.le.fold+ALF*alam*slope)then
return
else
if{alam.eq.1.)then
tmplam=-slope/(2.*(f-fold-slope))
else
rhs1=f-fold-alam*slope
rhs2=12-fold2-alam2*slope
a=(rhs1l/alam**2-rhs2/alam2**2)/(alam-alam2)
b=(-alam2*rhsl/alam**2+alam*rhs2/alam2**2)/(alam-alam2)

if{a.eq.0.)then
tmplam=-slope/(2.*b)
else

disc=b*b-3.*a*slope
tmplam=(-b+sqri{disc})/(3.*a)
endif
if(tmplam.gt..5*alam}tmplam=5%alam
endif
endif
alam2=alam
2=f
fold2=fold
alam=max(tmplam,.*alam)
goto 1
END
C (C) Copr. 1986-92 Numerical Recipes Software =41.)10i$1.
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