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RESUMO

Como preparacdo para esta pesquisa, inicialmenesfiodado o problema restrito de
dois corpos, analitica e numericamente. As solug@ieméricas foram realizadas
utiizando a linguagem Fortran. Foram estudadasinadg perturbacdes, como o
achatamento terrestre e alguns tipos de manobmadsivas. O problema proposto, no
entanto, mostrava um metodo para a obtencéo dedeslsub-6timas para manobras de
baixo empuxo, ou seja, manobras que ndo podemossideradas impulsivas. Este
método direto de obtencdo de solugbes quase Oimasseia em trés parametros de
variacdo. Basicamente, o problema inicial é transfolo em um problema de
programacao nao-linear no qual as variaveis deizagho sdo funcbes peso que de
forma ponderada indicam a direcédo a ser tomadaved#tolo espacial. As trés leis sdo
baseadas nas direcdes de empuxo cuja variacdondcees® maior, excentricidade e
inclinacdo € maxima. Os autores do método propospeaa a solugdo do problema néo
linear a utilizacdo de um software ao qual ndopssivel o acesso. Desta forma,
buscou-se entre formas alternativas de encontsatugdo Otima. No entanto, embora
alguns desses métodos pudesse estar proximo oungelos coerente de forma com
que indicasse o caminho para a obtencdo de solygéasiveis, o projeto ndo foi
totalmente concluido e apenas alguns resultadeeergés a aplicacdo direta do método
€ apresentada, sem a resolucdo do problema deapraggio ndo-linear. Os resultados
mostraram que o método é aplicavel, mas, é denatessario um software para a
solucdo do problema secundéario ndo soO pela falteotlgdes 6timas, como também
pela falta de variaveis que controlassem as Orbitasmediarias de forma com que as
variaveis utilizadas conduzissem realmente os galdas variaveis de posicéo para a
orbita final desejada.
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CAPITULO 1

Introducao

Este trabalho apresenta uma r4pida introducdo ablgona restrito de dois
corpos e aos conceitos de manobras orbitais inyaslsiCom isso, é apresentado o
método de baixo empuxo que deve ser estudado,alaguem ser obtidos resultados.

Os primeiros assuntos ja foram apresentados retathddamente em relatérios
anteriores e por isso devem apenas ser citadodarapnte. Nestes relatorios ja foi
mostrado como é apresentada a manobra impulsém, @& perturbacdes causadas em
uma O6rbita. As manobras aplicadas hoje, em ge#al, 5o consideradas impulsivas,
logo ndo podem ser modeladas da mesma forma comeseampada anteriormente.
Existem diversos métodos para manobras deste ¢gda um para um problema
especifico. Neste trabalho € implementado um mételomanobras orbitais para
propulsdes elétrica solares.



CAPITULO 2

Problema de dois corpos

Sabe-se que dois objetos se atram mutuamente segumd lei, a lei da
gravitacao universal, que impde que a atracdo quexerce sobre o outro depende do
inverso da distancia entre os corpos quadraticanal@m do produto de suas massas.

Embora a forca que ambos sofrem seja a mesmangena é considerado que
um dos corpos fica estacionario (o de maior massaputro tem uma Orbita ao redor
deste. Essa consideracéo € valida a medida guerardia das massas seja cada vez
maior, pois assim a aceleracdo de um deles podeoseiderada praticamente nula.
Pode ser mostrado que a Orbita resultante destedépforca, que varia inversamente
com o quadrado da distancia, € uma seccao cOngm & Orbita for periddica, esta
cbnica é uma elipse (considerando que ambos oexegw esféricos).



CAPITULO 3

Manobras Orbitais

As manobras orbitais podem ser consideradas conuo $sepulsivas ou ndo-
impulsivas. Para as manobras impulsivas pode-s&d=yar que o impulso é dado
instantaneamente, diferente das manobras nao-ivgsilsia qual o tempo de aplicacao
do impulso deve ser considerado. Para o estudadebras orbitais inicia-se com a
manobra Hohmann, que é a manobra impulsiva malsecha, pois é fundamental
para um bom entendimento de outros tipos de masamyzulsivas ou ndo impulsivas.

A manobra Hohmann pode ser realizada com a apbcdeddois impulsos
instantaneos (empuxo infinito). A figura abaixosita a transferéncia Hohmann entre
duas Orbitas circulares. O primeiro impulso coloceeiculo numa o6rbita eliptica até
que seja atingido um ponto no qual deve ser amlicadro impulso para colocar o
veiculo em sua nova Orbita circular.

g T

"-\.\_\_\_‘-
.,

(x/ /f ™ \%

i
.
| e

\
Ay, \

Figura 1: Manobra Impulsiva

Inicialmente a energia do corpo vale:

u=GM

No entanto, como a forca gravitacional que é altaasie do movimento circular,
a velocidade pode ser calculada:
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Da mesma forma, seja a orbita 2 a Orbita para bogueiculo sera transferido:
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Agora devemos fazer as mesmas consideracfes pevdeade transferéncia. Se

o impulso aplicado for instantaneo, a 6rbita dedf@réncia sera a metade de uma elipse
e serdo necessarios dois impulsos, um para cotogafculo nesta orbita eliptica e o
outro para coloca-lo desta para a outra orbitallgirc Assumimos aqui que os impulsos
serdo tangentes a trajetéria, de forma a minimizaonsumo de combustivel. Dessa

forma, a energia da orbita eliptica € dada por:

% _‘.{.
transf ? ?

Para uma orbita eliptica:
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Pela figura ilustrada acima, pode-se concluir que:

I:Irm.'u_lr,-' = ;{ H] R (J': }
obtendo assim:
— .
jransf
' a, +da,

Com isso, temos o valor do primeiro acréscimo agga:

| a —a,
"an' = 'E:ru.-l:r." e EI S ﬂ l l . ‘
2a,\ a,+a,
e o segundo igual a:
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Como estas energias serdo acrescidas em formaedgieeinética, pode-se
determinar o impulso necessario:
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Por fim, pode-se computar o tempo da manobra, qeeuigalente a metade do
tempo da orbita eliptica:

riasf
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CAPITULO 4

Otimizacédo de Manobras de Baixo Empuxo

O estudo das manobras de baixo empuxo segundocalongqui apresentado se
baseia em uma transferencia orbital quase otimardpo minimo utilizando propulsor
solar elétrico. Dentre os casos praticos que posemprogramados utilizando este
metodo esta a transferencia de um veiculo espdeiama orbita de baixa altitude para
uma Orbita geossincrona. Embora se deseje obtpotarmimo de manobra, manobras
utilizando este tipo de propulsor geralmente levasses, e dependendo do caso até
mesmo anos para serem completadas.

E utilizada uma técnica de otimizagédo direta nacutél da manobra, com
variacdes na direcdo de aplicacao de empuxo. Qkaess ja obtidos com este método
apresentam grande compatibilidade com os resultathbslos através de estudos
utilizando calculo variacional.

As equacdes de movimento sdo descritas em ternsoslémentos equinociais
ndo singulares em lugar dos elementos orbitaisiclés evitando assim singularidades
que surgem para Orbitas circulares (excentricidadi) ou érbitas planas (inclinagéo de
orbita nula ou com 180° de defasagem).

Para isso, sdo mostradas abaixo as relacfes entkermmentos classicos e os
elementos n&o singulares

4.1 Sistema de coordenadas equinociais

Neste trabalho os elementos orbitais sdo descnitosistema equinocial de
coordenadas. Este sistema tem a vantagem de alisinglaridades para orbitas com
excentricidade nula ou que possuem angulos deagéo iguais a 0 ou 180 graus.

A relacdo entre estes elementos e os elementosicoaspode ser feita através das
equacdes abaixo:

12
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Figura 2: Transformacéo para o sistema equinocial

h = esen(w + N)

k = ecos(w + 1)

i
p = tan (;)senﬂ

I
= tan (— cosi
q -)

F=N+w+E

onde a nomemclatura para os elementos classicosnu@npodendo ser
aplicada: a é o semi-eixo maior, e € a excentri@daé a inclinacad? € a longitude do
nodo ascendentey € o argumento do perigeu, E é a anomalia excén&i¢ € a
longitude excéntrica.

4.2 Equagbes de movimento

As equacdes de movimento para um veiculo espacigits a atracdo
gravitacional e a uma forgca propulsiva sdo apres@st numa forma compacta
utilizando vetores e matrizes da seguinte forma:

x'=aMa

Nesta equacgédo, x representa o vetor de estad(a, h,k p,q]’ e o sinal ()

indica a derivada em relacdo ao tempo. A variayelepresenta a magnitude da
aceleracdo do empuxo e é dada por:

2nP,
mgl_,

a, =
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onden é a eficiéncia do sistema de propulsdg.ePa poténcia fornecida ao
sistema de propulsédo, m é a massa do veiculo,agél@racdo gravitacional ao nivel do
mar e {, € o impulso especifico. A equacéo de estado pa&@Fe incluida, pois seréo
considerados os valores médios dos elementos eqp@a calculo seja valido sé
podem ser considerados os valores médios de elesngn¢ variam muito lentamente.
O vetora (3x1) € um vetor unitario que contém a direcaapleacido de empuxo, que

no fundo, € a variavel a ser alterada para queapsssconseguida a otimizacdo. Os
elementos da matriz M (5x3) séo:

My, = 22 [hkbeosF — (1 — hb v, =
My, —”—r[n cosF — (1 — h*b)se My =5——
2a , M., =0
M,, =—|[(1= k*b)cosF — hkbse .
nr
M, =0
My, =0
y KX
o G (ox . X Mss = Sena
TR Al (E_” n
X = a[(1 — h?b)cosF + hkbsenF -
G foy ¥ .
M, =—,(— — hb— Y = a[(1 — k“b)senF + hkbcosF -
na‘ \dk n '
k . 5 = ﬂ F — 1 — i :
M, = o (q¥ — pX) X " [hkbcosF — (1 — h*b)sen
, . . an_ .
G [oX X Y =—[(1— k“b)cosF — hkbsen
Mo = ez \an TR0 '

_ —J1— 12— 2
G /ay ¥ G=+v1-k 1
My =—— (& s kb

na- 1
b=
, 1+6&
M., = - (g¥ — pX)
M3z Gna? q P o
n= |—%
Na®
My =0
r = a(1 — kcosF — hsenF)
M,.=10

K=1+ p: n q:
4.3 Elementos médios

Como ja dito anteriormente, serdo consideradosagpes valores meédios dos
elementos orbitais. Com a utilizacdo desses valogios, o tempo de processamento
de dados € bastante reduzido. Além disso, comdenseatos variam muito pouco
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devido a magnitude da forca de empuxo ser peqoamsy das médias orbitais ndo trara
erros significativos, em primeira aproximacgéao, pasaesultados esperados. Com isso,
0S passos de integracdo podem ser da ordem de dias.

Para se utilizar, portanto, as médias dos eleraantntais para a integracdo no
tempo das equacdes de movimento, primeiramente@@deradas as mudancas em
cada elemento orbital durante uma Unica orbitavelidas pelo periodo dessa Orbita.
Logo, espera-se:

— 1 [T _ _ dt
== a.Ma—dF
T) T drF

dt 1 B 1 — kcosF — hsenF

dF T 2

onde ¥ representa a aproximacao do vetor de estado e Ppetiodo orbital. A

barra emcima das outras variaveis explicita que feleam avaliadas utilizando o vetor
de estado média. A integral representa a mudanca de um elemebitabdurante um

periodo com todos os elementos orbitais consideradastantes, exceto pela longitude
excéntrica F, que é a variavel de integracdo ea\dgi« an (considerando empuxo
continuo).

4.4 Formulacéo do problema de controle 6timo

O problema de otimizacdo a ser considerado €, rgortam problema livre de
tempo total para a realizacdo da manobra, masyige@ minizacdo deste tempo.

Matematicamente falando, o objetivo é encontrar dimecdo de empuxa(t)
que minimize

J=t

sujeito as equacdes de movimento descritas antesige, contendo as seguintes
condicoes iniciais:

%(0) = x,
e sujeito aos vinculos das condi¢des finais:
wlx(t,). ;] =x(t,) —x, =0

As condiges iniciais definem a Orbita inicial a#a dos elementos orbitais e
também definem a massa inicial do veiculo espagialjuacao de vinculo determina a
orbita final, também em func&o do vetor de est&#sumindo, o objetivo € encontrar a
direcdo do empuxo, que € variavel com o temponguenize o tempo de transferéncia
entre oOrbitas pré-determinadas.

15



4.5 Método de solucéo

Diferentes métodos podem ser usados para se canaegfimizacao da direcédo
de empuxo. No entanto, para uma simplificacdo @blpma, o ideal € fazer o uso de
algumas leis de controle na obtencéo de extrenrasgiguns elementos de controle que
possam fazer com que se chegue a otimizacao. #\sddbaseiam na maxima variagao
do semi eixo maior, na maxima variacdo da excedai® e na maxima variacdo da
inclinacdo. Para isto, a partir das equagOes pmda uma dessas variagdes em funcéo
do angulo de empuxo, pode-se obter para qual aegtdovariacdo é maxima.

Desta maneira € criado um vetor que possui coneg&@br de empuxo aquela
para a qual a variacdo do semi eixo maior € mé&dnoaitro vetor que possui como
direcdo de empuxo aquela para a qual a variac@&xakntricidade é maxima. Com a
utilizacdo das funcdes peso para os dois vetorEsmege 0 angulo pitch, simbolizado
pela letra delta:

G t, +G,1,

= — —— = [send, cosd, 0]
G &, +G,1,l

]

Da mesma forma, o angulo yaw pode ser também enaciont

3 :
a = G;;CGS'I{EG + 1)

O vetor beta da a direcdo do empuxo no sistemal#dnsversal-normal local:

B = [sendcosa, coscosa, seng]”

e a partir de uma rotacao deste sistema de um@ngsle +v no sentido

anti-horario obtém-se o vetor alfa, o qual da agdio do empuxo no sistema utilizado
no problema.

4.6 Novo problema — programacéo nao-linear

Como se sabe, com a utilizacdo do método diretgaélo um novo problema,
que desta vez € ndo-linear. Neste problema, corde per visto nas equacdes acima,
apenas a diferenca entre 0s pesos para 0 seme @am a excentricidade € que fazem
diferenca no problema. Logo, pode-se assumir or\g@ouma delas como constante e
dessa maneira € reduzida a dimensédo do probleméne@o. Para esta otimizacdo o
autor propde um método de programacao quadratiieeseial.

Para a conclusédo da pesquisa, deve ser estudaduétmdo de programacao
nao-linear. Utilizando este método, os valoresfdagdes peso que minimizam o tempo
da manobra devem ser encontrados e diferentesiaen@wdem ser simulados. O
método proposto € o método NPSOL 5.0, que é umduoéioe se baseia no gradiente

16



da funcédo para atingir a otimizacdo. Este métodentanto, ndo é livre e desta forma
nao foi possivel ter acesso ao mesmo. Portantonslgutros métodos foram utilizados
como tentativas para a obtencdo de solugbes OtiEasetanto, com os métodos
testados ndo foram obtidas boas convergéncias sgmweles ndo serdo apresentados.
Outros métodos “prontos” para problemas deste tigo;lineares, foram procurados,
mas nenhum deles era adequado para este tipo bierpeoe por isso os resultados
esperados nao puderam ser atingidos.

Os resultados que serdo mostrados adiante foraicoskapenas com valores
fixos das variaveis de otimizacdo e, por isso, déwem ser considerados o6timos.
Apesar disso, estes resultados sdo um bom indicativandamento do problema. Isto é,
comparando os graficos obtidos aqui com os grafigwesentados pelo autor, pode-se
ver que de fato as variagcbes de cada varidvel secol®o esperado, com diferenca
apenas na escala de tempo, ja que os valores &anasbviamente obtidos num menor
espaco de tempo.

17



CAPITULO 5

Resultados
Semi eixo maior: a
Excentricidade: e
Inclinagéo: |
Longitude do nodo ascendente:
Argumento de pericentros
Massa: m
Impulso especifico: Isp
Poténcia: P
Rendimenton
Tabela 1
Caso A E | (graus) Q ) M Isp (s) P n
(RE) (graus) | (graus) | k9 (kw)
1 | 1,063 0,2 5,2 0,0 0,0 5500 | 1800| 30 | 0,55
2 | 1,063 0,2 5,2 0,0 0,0 5500 | 1800| 30 | 0,55
3 | 1,086 0,0 28,5 0,0 0,0 1200 | 3300| 10 | 0,65

* RE = Raio terrestre

Para estes casos, foram utilizados diferentesesloara o peso da variacdo da
excentricidade, mantendo-se sempre 0 peso unpara o semi eixo maior, ja que,
como explicado anteriormente apenas a proporcameésmos € que define a manobra.
No caso do peso para a inclinagdo, este foi mamtdo valor nulo ja que 0s ensaios
testados aqui eram todos planares. Para os doisims casos, como é mostrado na
tabela acima, a oOrbita € a mesma e os parametrasssiesmos. Os pesos, entretanto,
sao diferentes. Desta forma pode ser visto quatdeafterando-se a relacéo de pesos o
tempo final para uma determinada orbita € espeqiiéca cada ensaio.

O segundo e o terceiro foram calculados por tempaigres, para se ter uma
nocao do comportamento da curva, ja que para tengtetd/zamente curtos a variacao
do semi eixo maior aparenta ser uma reta. Podeistr que os graficos sdo bem
parecidos com 0s que o autor do método apresemiap®y. Desta forma, aplicando-se
a este método a resolucdo do problema restantepeoatrar os valores adequados das
funcdes peso, o problema fica resolvido.

18



Tabela 2

Caso Semi eixo maior| Excentricidade Peso para Tempo de
(km) excentricidade manobra (dias)
1 12031 0,12 1,0 71
2 10927 0,13 10,0 71
3 16777 0,00 1,0 100

Pode ser visto que os valores estdo coerentesiejpara menores valores de funcao
peso, a relagao entre a fungéo do semi eixo malarexcentricidade cresce e com iSSo
um maior valor para o semi eixo maior deve ser einado. Da mesma forma, para
maiores valores desta fungéo a excentricidade émadior.
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CAPITULO 6

Conclusao

Ao longo de dois anos foi possivel aprender sobaesteréncias orbitais
impulsivas e ndo-impulsivas, sendo esta ultima so gaais estudado nesta pesquisa.
Diversos métodos existentes na area tratam de mamde baixo empuxo, cada um
com uma teoria diferente. Para este tipo de masphéo ha um método geral para a
determinacdo dos valores o6timos para uma economiaothbustivel. Para cada
pequeno detalhe nas condi¢cdes da manobra, um mdifedente pode ser apresentado.
O método atual, por exemplo, leva em consideragso agmagnitude do empuxo é
sempre constante, e por isso ha também uma ecorgen@mbustivel quando se
economiza tempo de manobra. Entretanto, caso @etéosse 0 caso, 0 método estaria
totalmente inadequado para outro tipo de situagaanaterial estudado, havia valores
obtidos por outros métodos, que estdo de acordoosowalores obtidos através deste
método, confirmando assim a eficacia dos métodesadi. Além disso, eles sdo muito
utilizados devido a sua rapida convergéncia e \ddoe de processamento, sendo ideal
para aplicacdes em tempo real. O método estudado gétodo direto. Os métodos
diretos transformam o problema inicial em um protdede programagao nao-linear,
sendo necesséario um software que faca com quelaeyatimos sejam calculados. O
software recomendado ndo estava ao nosso alca@ngagjera um cddigo que deveria
ser pago, pois sua licenca nao era liberada. Ciestaa, para a implementacédo do
meétodo seria necessario um método deste tipo peras valores fossem compativeis
com os valores apresentados pelo autor e embortena sido concluido desta forma
este trabalho, os valores obtidos aqui sem a pagoor uma solucdo que fosse 6tima
com as opg¢les que estavam ao alcance foram besfatatos. Embora esta pesquisa
nao tenha sido concluida até onde o autor apresstatrabalho, os resultados
mostraram que com a possibilidade do uso do sadtwara a solugédo do problema
final, em ndo havendo problema com o software, ablpma pode ser considerado
praticamente como reproduzido com sucesso.
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