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No lancamento de satélites artificiais, nem sempre, a Orbita desejada € alcangada
diretamente devido aos erros acumulados durante as etapas de injecdo, o que requer uma corre¢ao
de orbita ou uma transferéncia de 6rbita.

O problema de transferir um veiculo espacial para outra € de grande importancia, ndo sé
para correcdes orbitais. Existem aplicacdes em diversas atividades espaciais, tais como no
deslocamento de uma estacdo espacial, no envio de sondas interplanetarias (como a sonda Cassini,
Voyager), entre outras.

A transferéncia de uma Orbita para outra pode requerer grande quantidade de combustivel, o
que poderd comprometer o limite de peso. E, portanto, de extremo interesse pratico, conseguir
modos de transferéncia que utilizem a menor quantidade possivel de propelente. Também, Se o
veiculo espacial leva tripulantes, o tempo de vdo € uma quantidade a ser otimizada para aliviar a
carga de suprimentos, mesmo que seja necessdria uma quantidade adicional de propelente.
Freqiientemente, deve-se optar entre transportar pesados equipamentos de orientagdo para
minimizar erros de trajetdria ou simplesmente levar combustivel extra para as eventuais correcdes
de 6rbita (Vilhena de Moraes, 1980).

O problema serd sempre tratado de modo a atingir o objetivo tentando otimizar o processo
de transferéncia, seja com o minimo consumo de combustivel ou menor tempo de transferéncia.
Para isso, foram estudados dois modelos de transferéncia orbital: o modelo de Hohmann
(transferéncia entre drbitas circulares e elipticas) e o modelo de Holker-Siber (também conhecido
como transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva).

Hohmann (1925) propds um modelo relativamente simples de ser aplicado para
transferéncia entre duas Orbitas circulares e coplanares, com minimo gasto de combustivel. Ela pode
ser aplicada para transferéncia de orbita de baixa altitude para uma mais elevada aplicando-se um
impulso inicial na érbita inicial “O,”. Assim, a érbita de transferéncia se tornard eliptica. Quando
tal 6rbita completar meia revolugdo, serd necessdrio aplicar um segundo impulso para que o veiculo
se mantenha na 6rbita desejada.

A transferéncia de Holker-Silber (Holker e Silber,1959) tem uma proposta semelhante a de
Hohmann, e, em determinadas condi¢cdes, apresenta maior economia de combustivel. O
funcionamento do modelo é esquematizado a seguir: inicialmente, aplica-se o primeiro impulso
(4V)) na 6rbita inicial, na direcdo do movimento do veiculo, e com uma magnitude tal que faga com
que ele entre em uma Grbita eliptica O; com periapsis Ry e apoapsis R. E preciso que R>Ry, caso
contrario a transferéncia de Hohmann seria mais eficiente. Quando o veiculo atinge o apoapsis R,
aplica-se o segundo impulso (4V), também na direcio do movimento, e com magnitude tal que faca
com que o veiculo entre em Orbita eliptica O, com apoapsis em R e peiapsis em R. Quando o
veiculo atinge o periapsis aplica-se o terceiro impulso, agora contrdrio a direcio do movimento, e
com magnitude tal que faga com que o veiculo entre em Orbita circular de raio R;. Deve-se observar
que, esta é a solucdo 6tima somente se a razdo entre os raios das drbitas final e inicial € maior que
11,94 (Prado e Kuga, 2001).

A partir dos estudos realizados, foram desenvolvidos programas, em linguagem Pascal, para
determinacdo dos pardmetros de Orbita necessdrios para transferéncia orbital. Para utilizar o
programa da transferéncia de Hohmann entre 6rbitas circulares, o usudrio deve inserir os raios de
orbita inicial e final do satélite, e o valor da constante de gravitacdo, que depende da massa do
planeta ao redor do qual o satélite estd orbitando. Abaixo, t€ém-se uma imagem da tela do programa,
simulando a transferéncia de um satélite em 6rbita na Terra para 6rbita em Marte:



ev-Pas'Hohmann_geral.exe

Programa para calculo da transferencia orhital de Hohmann
Para orbitas circulares

r1l? — raio de orbhita inicial do satelite em km

149597878

27 — raio de orhita desejada em km

energia da orhita de transferencia

velocidade do zatelite no ponto 1 da orhita de transferencia
velocidade do satelite no ponto 1

variacao de velocidade requerida no ponto 1

velocidade do satelite no ponto 2 da orhita de transferencia

velocidade do zatelite no ponto 2

variacao de velocidade requerida no ponto 2

variacao de velocidade total requerida para transferencia
tempo total de transferencia

—354.4176 km2.-52
32.7984 kmss
29.8M11 kmrs
2.9273 knss
21.6119 km-ss
24.2478 kmss
2.6359 kmrss
5.5632 kmss
257.1785 dias

Figura 1. Programa de célculo para transferéncia de Hohmann

Um programa para cédlculo do angulo de defasagem para encontros espaciais também foi
desenvolvido na pesquisa. Para que haja encontro espacial, é necessario estimar o angulo de
defasagem, caso contrdrio, o encontro ndo € possivel. Supondo-se que o usudrio deseja simular o
envio de um satélite para Marte, inicialmente, deve-se entrar com os dados do raio de érbita da
Terra e o raio de o6rbita de Marte, dados em unidades astrondmicas (AU). Assim, o programa

calcula o angulo diretamente, como exemplificado abaixo:

"Dev-Pas'Encontro_espacial.exe
Programa para calculo de angulo para encontros espaciais
Para orbitas circulares
rp? — raio do zatelite a ser transferido — dado em Al

ra? — raio do zatelite a ser encontrado — dado em AU
1.52

angulo de transferencia: 44 15 graus

Figura 2. Calculo do angulo de defasagem para encontro espacial

Outro programa desenvolvido foi para transferéncia entre Orbitas elipticas. Ela fornece
parametros ainda mais aproximados, por considerar érbitas elipticas. Os dados de entrada para este
programa sdo: raio do perigeu da drbita inicial, raio do apogeu da orbita final, excentricidade da
orbita 1 (inicial) e excentricidade da 6rbita 2 (final). Utilizando a mesma simulagdo feita para o
programa de transferéncia entre Orbitas circulares, mas agora, considerando as orbitas da Terra e de
Marte, elipticas, obtém-se:



\Dev-Pas'Hohmann_eliptica.exe

Programa para calculo da transferencia orhital de Hohmann
Entre orhitas elipticas

rpl? — perigeu da orhita inicial do satelite em km

1471 6660A

ra2? — apogeu da orbhita desejada do satelite em km
2482362508

el? — excentricidade da orbita 1

d.816708%

e2? — excentricidade da orbita 2

velocidade no perigen da orhita 1

velocidade no perigeu da orbita de transferencia

velocidade no apogeu da orhita de transferencia
ya2: velocidade no apogeu da orbita 2
dv: variacao de velocidade requerida para transferencia
t: tempo total de transferencia

ppl= 3A.3743 km2-s2
vpt= 33.7577 kn/s
pat= 20_.80041 kmn-=
vaZz= 22_87?5 km-z
du= L.458% kmss
t= 276 .5755 dias

Figura 3: Programa de cdlculo para transferéncia entre 6rbitas elipticas

Deve-se considerar que os programas estdo limitados a cdlculos de transferéncia entre
orbitas coplanares e concéntricas (confocais no caso eliptico).

Os programas apresentam pardmetros adequados para efetuar uma simulacdo de
transferéncia orbital, mas ainda, pode-se incrementar o programa com mais recursos para a
simula¢@o. O programa pode ser feito em Delphi, pois, além de utilizar a mesma linguagem (Pascal),
esta possui mais recursos. Quanto a simulacdo, os programas podem integrar mais conceitos
estudados na pesquisa, como o modelo de Holker e Silber, esferas de influéncia dos planetas que
possam perturbar o satélite, influéncia da atmosfera de um planeta (no caso do envio de uma sonda,
por exemplo), modelos para minimo gasto de tempo de transferéncia, modelos que incluam
transferéncias, nao co-planares, transferéncias entre érbitas nao-confocais, entre outras.
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