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Resumo— Neste trabalho ¢ feito o estudo da injecdo de um satélite em uma Orbita geoestaciondria. Foi considerado a injegdo a partir
de uma 6rbita baixa circular, com diferentes inclina¢des em relagdo ao plano do Equador. Para a transferéncia de 6rbita foi estudado a
transferéncia de Hohmann, a transferéncia de Hohmann com mudanca de plano e a transferéncia por propulsdo elétrica, onde foi usada
a equacdo de Edelbaum para estimar o AV minimo da manobra. Com a estimagdo do AV, foi analisado o consumo de vdrios tipos de
propelentes. Os propulsores elétricos apresentaram consumo de propelente consideravelmente menor em relagdo aos propulsores qui-
micos, no entanto, o tempo de transferéncia orbital dos propulsores elétricos ¢ significativamente maior.

Palavras-chave— Manobra orbital, geoestaciondria, propulsdo.

1 Introducio

Os satélites artificiais descrevem as mais diversas
orbitas, no entanto, a érbita geoestaciondria é uma
das mais importantes. Uma Orbita geoestaciondria,
conhecida comumente pelo acréonimo GEO (do in-
glés Geostationary Earth Orbit), € uma Orbita circu-
lar sobre o plano do Equador da Terra a 35786 km de
altitude. Um satélite posicionado nessa orbita gira na
mesma direcio e possui a mesma velocidade angular
da Terra, portanto, se encontra parado relativamente
a um ponto fixo sobre a Terra. Atualmente 435 dos
1071 satélites operacionais (41%) sdo geoestaciond-
rios (Technical Issues: UCS Satellite Database,
2013).

A injecdo de um satélite em Orbita se faz nor-
malmente por meio de um foguete multiestagio.
Existem basicamente dois tipos de langamentos, por
ascensdo direta e através de uma Orbita de espera. A
orbita de espera ¢ uma Orbita baixa (6rbitas baixas
sdo comumente designadas por LEO, do inglés Low
Earth Orbit) tempordria, que tem altitude de aproxi-
madamente 200 km, ficando logo acima das camadas
mais densas da atmosfera (Cornelisse et al., 1979).
Existem vdrias razdes para usar uma 6rbita de espera,
entre elas podemos citar o aumento da janela de
lancamento e missdes para Orbita geoestaciondria.
Para a transferéncia para uma 6rbita geoestaciondria,
o ideal seria que a Orbita de espera ficasse no plano
do Equador, resultando em menor consumo de pro-
pelente. No entanto, a inclinagdo da orbita de espera,
i, depende da latitude de lancamento, 6, e do azimute,
A, conforme a equacao (Tewari, 2007)

cosi =cosdsind €))]

Da Eq. 1 fica evidente que a menor inclinagdo
possivel da orbita € alcancada quando o foguete é
lancado na direcdo leste, ou seja, quando 4 = 90°.
Assim, a inclinag¢@o da 6rbita nunca serda menor que a
latitude de lancamento. O sistema de propulsdo en-
carregado de transferir o satélite da orbita de espera
para a orbita de transferéncia € geralmente o ultimo
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estagio do veiculo langcador. Podemos classificar os
métodos de transferéncia de drbita em trés categori-
as:

1.1 Transferéncia de Hohmann

Normalmente se estd interessado em transferir o
satélite com o menor consumo de energia, onde ge-
ralmente a transferéncia de Hohmann é o método
adotado. Neste caso, logo depois do veiculo ser inje-
tado na orbita de espera ou depois de um periodo
orbitando, o veiculo € injetado numa O6rbita eliptica
de transferéncia, que tem seu perigeu tangenciando a
orbita de espera e o apogeu tangenciando a Orbita
requerida. Esta € uma manobra bi-impulsiva, o motor
¢ ligado primeiramente para transferir o veiculo da
orbita de espera para a orbita de transferéncia. Quan-
do o veiculo atinge o apogeu da 6rbita de transferén-
cia, que coincide com o raio da orbita final, o motor é
acionado novamente para fazer a circularizacdo da
orbita (ver Figura 1.2a).

1.2 Propulsdo Quimica de Baixo Empuxo

Para fazer uma transferéncia com propulsor quimico
de baixo empuxo, o satélite aplica uma série de em-
puxos sobre o perigeu, até o apogeu da Orbita de
transferéncia atingir o raio da orbita final. No apo-
geu, o propulsor € acionado mais algumas vezes até a
circularizacdo da orbita. Neste caso, como os propul-
sores sdo ligados sempre nas proximidades do peri-
geu e do apogeu, a eficiéncia total se aproxima a uma
transferéncia de Hohmann (Wertz e Larson,1999)
(ver Figura 1.2b).

1.3 Propulsdo Elétrica

Este € o tipo de menor empuxo e, consequentemente,
0 que leva mais tempo para alcangar a Orbita final,
podendo durar meses. Conforme Figura 1.2c, pode-
mos ver que a trajetdria de transferéncia é em forma-
to de espiral, diferente das manobras impulsivas.
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Figura 1. Desenho esquemdtico das manobras de transferéncia. (a)
Transferéncia de Hohmann, (b) Transferéncia por propulsdo
quimica de baixo empuxo e (c) Transferéncia por propulsio elétri-
ca.

2 Propésito

Este trabalho apresenta um estudo comparativo de
diferentes sistemas propulsivos para a transferéncia
de um satélite de uma 6rbita LEO de espera em dife-
rentes inclinagdes para uma 6rbita GEO. O consumo
de propelente e o tempo da transferéncia do satélite
sdo analisados para as manobras impulsivas (propul-
sdo quimica) e manobras de baixo empuxo (propul-
sao elétrica).

3 Meétodos

Esta secdo aborda as manobras de transferéncia de
uma Orbita circular de espera para a drbita geoestaci-
ondria utilizando o minimo incremento de velocidade
AV, que € equivalente ao consumo de energia. Nas
subsecdes seguintes sdo consideradas as transferén-
cias utilizando propulsores quimicos, onde sdo con-
sideradas manobras impulsivas (ou seja, € considera-
do que AV seja aplicado instantaneamente), e propul-
sores elétricos, que realizam manobras de baixo
empuxo. Chobotov (1996) foi utilizado para o desen-
volvimento das equagdes.

3.1 Transferéncia de Hohmann

A transferéncia de Hohmann é uma transferéncia bi-
impulsiva entre Orbitas circulares coplanares com o
menor consumo de propelentes, que € equivalente a

uma transferéncia com o minimo AV.
Ve

AV, v,

GEO

GTO

Figura 2. Transferéncia de Hohmann de LEO para GEO.

Para analisar a transferéncia de 6rbita de um satélite
por meio de uma variacdo de velocidade, a equagdo
da energia ou equacg@o da “vis-visa” (Eq. 2) deve ser
inicialmente considerada.
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onde Vé a magnitude da velocidade orbital em de-
terminado ponto, r € a distdncia desse ponto até o
foco, a € semieixo maior da Orbita e ¢ € a constante
geo-gravitacional. Usando a equagdo da “vis-viva” e
a Figura 2, temos

u
Vo= |=
cl 7

onde V., € a velocidade orbital da orbita circular
inicial, V; € a velocidade de perigeu da drbita uma
eliptica de transferéncia. O incremento total de velo-
cidade para ir da orbita inicial para 6rbita de transfe-
réncia é entdo

AV, =V, =V, )
De maneira similar, o incremento de velocidade no

apogeu para circularizaciio da orbita eliptica de trans-
feréncia é

AV, =V =V, =

A variacdo de velocidade total para a manobra é
entdo

AV, = AV, + AV, (6)

O tempo de transferéncia da manobra é o dado pela
metade do periodo da Orbita eliptica de transferéncia

PGTO
= 7
T 5 @)

3.2 Transferéncia de Hohmann com Mudanga de
Plano

A transferéncia de Hohmann com mudanga de plano
€ uma transferéncia 6tima bi-impulsiva entre orbitas
circulares de diferentes raios nio coplanares (plano
das orbitas faz um angulo 8). O primeiro AV ndo
somente produz uma orbita eliptica de transferéncia
com apogeu tangenciando a 6rbita final, mas também
rotaciona o plano da 6rbita em um angulo a;. No
apogeu, o segundo AV circulariza e rotaciona o plano
da orbita em um angulo @,, onde 8 = a; + ;.
Abaixo segue as equacdes e um esbogo dos tridngu-
los de velocidades.

AVawom)
\~ ~

Va AViHon)

Figura 3. Triangulos de velocidades.
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AV, = \/V;?TR +VE = 2Vp, Ve cos ay )

VPTR =Vy+ AV1(1-101-1) (&)

AV, = \/VAZTR + V54 = 2Va, Vep cos(0 — ;) (10)

VATR =Ver = AV nom (11)

0=a, +a, (12)

Para minimizar AV;, estabelecemos dAV; /da; = 0,
ou seja

0AVy  Vp  Veisenay

day AV,
 VaggVer sen(6 —a;)

AV,

(13)

Resolvendo iterativamente para ;.. Substituindo
em AV; e AV,, obtemos, respectivamente, AV; . e
AV, .. Entdo

AVTMIN = AVloT + AVZOT (14)

3.3 Transferéncia de Baixo Empuxo

Para a transferéncia com propulsdo elétrica entre
orbitas circulares inclinadas, serd considerada a
equacdo da trajetéria 6tima de Edelbaum para avaliar
o AV da missao.

s
AV = \/chl — 2V2V2 cos (EM) +V3  (15)

onde Ai € a variacdo da inclinagdo das Orbitas. Foi
assumido acelerac@o constante e angulo do vetor de
empuxo constante em cada revolugdo. Se f é a
aceleracdo do veiculo, o tempo de transferéncia pode
ser dado por

T="" (16)

3.4 Consumo de Propelente

Estimado o AV necessdrio para realizar a transferén-
cia de orbita, o consumo de propelente pode ser cal-

culado. Para isto, € introduzida a equagdo de Tsi-
olkovsky

m;
AV = gols, lnm—f (17)

onde m; € a massa inicial do veiculo € m; € a massa
final do veiculo. Explicitando m; na Eq. 17, temos

me = mie(_AV/golsp) (18)
Entdo a massa de propelente consumido é

m, = m[1— e(-2V/90lsp)] (19)

p

4 Resultados

Para uma visualiacdo do consumo de propelente de
um veiculo espacial, na Figura 4 € apresentado a
variagdo de consumo de propelente para uma
transferéncia orbital com diferentes inclinacdes (ver
Tabela 1, onde e € a ecentricidade, i € a inclinagdo da
orbita, £2 é a ascensao reta do nodo ascendente, w € o
argumento do perigeu e M € a anomalia verdadeira).
Importante destacar que geralmente € o ultimo
estagio do veiculo langador o responsdvel por aplicar
o primeiro incremento de velocidade para transferir o
veiculo da orbita de espera para a Orbita de
transferéncia.

Tabela 1. Parametros para as orbitas inicial e final.

Elemento orbital LEO GEO
a (km) 6578 42164
e 0 0
i 0-45° 0
20 0 0
w (°) N/A N/A
M (°) livre livre

Para os sistemas

propulsivos

quimicos, foram
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considerados um hibrido e dois bipropelentes (H, /O,
e N,H,/N,0,), onde o AV estimado foi para
manobras impulsivas, ou seja, transferéncia de
Hohmann. Os propulsores elétricos foram um SPT
(do inglés Stationary Plasma Thruster) e um XIPS
(do inglés Xenon Ion Propulsion System), onde foi
considerada a equacdo de Edelbaum para estimacdo
do AV.
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Figura 4. Consumo de propelente de um veiculo espacial de 1000
kg de massa ttil para injecdo em uma 6rbita GEO a partir de uma
orbita circular de espera de 200 km de altitude.
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Figura 5. Tempo de transferéncia para um propulsor elétrico.

Da Figura 4, pode-se notar que o consumo de
propelente € muito menor para os propulsores
elétricos, pois apresentam g, elevados. No entanto,
enquanto uma manobra por transferéncia de
Hohmann levaria metade do periodo da orbita de
transferéncia, ou seja, 5,26 horas (No entanto para
aplicagdes reais, o tempo de transferéncia pode
chegar a semanas, pois a manobra geralmente € feita
com mais de dois incrementos de velocidade), uma
manobra com propulsdo elétrica pode levar varios
meses (Figura 5). Outro ponto que pode ser
observado da Figura 4 € que a variagdo do consumo
de propelente € relativamente pequena com a
variacdo da inclinac@o entre as Orbitas. Na Figura 6 é
esbocado como o AV varia para uma transferéncia de
uma Orbita circular de 200 km de altitude para Orbitas
finais ciculares de maiores altitudes, considerando
manobras impulsivas (propulsdo quimica). Pode ser
observado que o AV para uma Orbita geoestaciondria
varia pouco com a inclinagio da 6rbita LEO quando
comparado a uma transferéncia para uma 6rbita final
baixa, o que estd de acordo com a Figura 4, onde o
consumo de propelente foi relativamente pequeno
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Figura 6. Velocidade caracteristica para inje¢do em Orbitas finais
de altitudes crescentes considerando 4 6rbitas iniciais de 200 km
de altitude com diferentes inclina¢des usando transferéncia de
Hohmann.

Na Figura 6 também é mostrado que a medida que a
altitude da Orbita final cresce, o incremento de
velocidade inicial mais a velocidade circular da
orbita de espera (AV; +V,,) tende a velocidade de
escape da orbita. O AV tende a ser pouco sensivel
com variagdes da inclinacdo dos planos orbitais a
medida que a altitude da 6rbita final se torna muito
grande, conforme pode ser observado na Figura 6, as
curvas para diferentes inclinacdes tendem a
convergir.

Como o tempo de transferéncia ainda é muito
grande para a propulsdo elétrica, seu uso operacional
ainda se restringe a manobras de manuten¢do de
orbitas. Enquanto limitacdes energéticas e de
tecnologia de materiais tornam as manobras LEO-
GEO com propulsdo elétrica proibitivas, métodos
combinados usando propulsdo quimica e elétrica tem
sido objetivo de estudo. Johnson (2007), em sua tese
de Mestrado, apresentou estratégias para uma injecio
6tima em uma Orbita GEO wusando sistemas
combinados de propulsio quimica e elétrica.
Utilizando o programa SEPSPOT (Solar Eletric
Propulsion ~ Steering  Program  for  Optimal
Trajectory), o autor considerou 5 estratégias de
insercdo em Orbita GEO, 3 utilizando sistemas
combinados e 2 utilizando somente propulsdo
quimica ou elétrica. Estas duas dtltimas sdo
comparadas com os métodos do presente artigo
(Tabela 3).

Tabela 2. Capacidade de langamento de carga util de trés foguetes

com a variac¢do da inclinag@o entre as Orbitas. americanos.
Veiculo Lancador | Payload GTO (kg) | Payload LEO (kg)
Delta II (6925) 1380 3850
Delta II (7925) 1750 4900
Atlas 1 2200 5500
DOI: 10.5540/03.2013.001.01.0190 010190-4
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Tabela 3. Comparacdo dos métodos.

Estratégia
L My inai(kg) Mina(kg)
Lancador I‘g;"a@(‘;" (analitica) | (SEPSPOT)
Quimica
Delta II (LV/GTO) 8077 807.9
(6925) Elétrica
(LVILEO) 3237,3 3266,5
Quimica
Delta II (LV/GTO) 1024,2 10245
(7925) Elétrica
(LVILEO) 4120,0 4138,2
Quimica
(LVIGTO) 1287,6 1288.,0
At Elétrica 4624.5 4640,2
(LV/LEO) » ’

DOI: 10.5540/03.2013.001.01.0190

Na Tabela 2 s@o apresentadas as capacidades de
lancamento de 3 foguetes americanos, onde os dados
sdo usados na Tabela 3 para as 2 estratégias de
lancamento. Uma estratégia considera que o tltimo
estagio do foguete lanca o satélite para uma Orbita
GTO e o motor de apogeu do satélite completa a
manobra, e a outra considera que o foguete lanca o
satélite até uma orbita LEO e o propulsor elétrico
(XIPS) realiza a transferéncia. Para obteng¢do dos
resultados foram considerados uma LEO de 300 km
de altitude e inclinacdo de 28,5°, uma GTO com
perigeu de 300 km e inclinagdo de 26,5°, propulsor
quimico com 340s de impulso especifico e um XIPS
com 3500s de impulso especifico.

5 Conclusao

Neste trabalho foram abordadas as manobras de
transferéncia de uma Orbita de espera com diferentes
inclinagdes para uma orbita GEO considerando ma-
nobras impulsivas (propulsdo quimica) e manobras
de baixo empuxo (propulsdo elétrica). Com o AV
estimado para as manobras de transferéncia, o con-
sumo de propelentes pode ser comparado entre os
sistemas propulsivos. Para as manobras impulsivas
com mudanga de plano, se constatou que quando a
altitude da 6rbita final tende a valores muito grandes,
0 AV necessdrio para fazer a mudanga de plano tende
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a ser desprezivel, assim o AV total para a transferén-
cia orbital com mudanga de plano tende ao AV calcu-
lado para transferéncia no plano.

Na propulsdo elétrica, muito menos propelente
foi necessdrio na transferéncia, no entanto, o tempo
de transferéncia € muito maior. Assim a exposi¢do do
satélite no Cinturdo de Van Allen é bem mais alta,
podendo degradar os painéis solares reduzindo a vida
util da missdo devido a exposic¢ao a radiag@o.

Por fim, foi feita uma comparagio com os resul-
tados de Johnson (2007), que utilizou um programa
de otimizacdo numérico chamado SEPSPOT, obten-
do resultados em excelente concordancia com a lite-
ratura.
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