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Resumo: O problema de transferir um veiculo espacial (dotado de propulsores) de uma 6rbita para outra tem crescido
de importancia nos ultimos anos. Aplicacdes podem ser encontradas em diversas atividades espaciais, tais como na
colocacéo de um satélite em Orbita geoestacionaria, no deslocamento de uma estacéo espacial, na manutencao de
oOrbita de um satélite, no envio de sondas interplanetérias, etc. Neste trabalho sdo apresentadas a defini¢do formal do
problema e as principais linhas de modelagem. O problema sera sempre discutido em termos de transferéncia com
minimo consumo de combustivel, embora outras variantes do problema existam na literatura, tais como: tempo
minimo para transferéncia, velocidade final minima, encontro com outro veiculo espacial, etc. Em termos conceituais,
a transferéncia de um satélite com consumo minimo de combustivel consiste em se alterar o estado (posi¢ao,
velocidade e massa) de um veiculo espacial das condigdes r0, vO e m0 no instante t0, para rf, vf e mf no instante tf(tf
t0) com o menor gasto de combustivel (m0 - mf) possivel. A transferéncia pode ser completamente vinculada (no caso
de ““rendezvous ") ou parcialmente livre (tempo livre, velocidade final livre, etc). No caso mais geral, deve-se fazer a
escolha da direcé&o, sentido e magnitude do empuxo (o controle disponivel) a ser aplicado, respeitando-se os limites
dos equipamentos disponiveis. No presente trabalho sdo apresentados alguns métodos cléssicos de transferéncias
orbitais, tais como: a transferéncia de Hohmann, a transferéncia de Hoelker e Silber (Bi-Eliptica e Tri-Impulsiva) e a
transferéncia Bi-Parabdlica. Em relacdo aos métodos modernos, os seguintes sao definidos e explicados: a manobra
assistida por gravidade, usualmente conhecida como swing-by e por ultimo a captura gravitacional.
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1. INTRODUGAO

O estudo do movimento de corpos celestes sempre foi um dos problemas que mais atrairam a curiosidade humana.
As primeiras observacfes do céu mostraram que, apesar da grande maioria das estrelas ocuparem posicdes relativas
fixas, existem algumas excecOes, que foram denominadas de “planetas’ (errantes), que possuem um movimento
préprio no céu. Com base nessas observagdes surgiu o interesse em descobrir maneiras de prever esse movimento e a
busca por equagdes matematicas que pudessem explicar os dados observados. Assim surgiu a ciéncia da Astronomia,
que se dedicava a observacdo do céu e tentativas de interpretacdo dos fendbmenos observados. Com o passar do tempo a
ciéncia foi evoluindo e a Astronomia passou a ter divisdes bem definidas, como astrofisica, mecanica celeste, etc. A
mecénica celeste passou a ser parte da astronomia dedicada ao estudo do movimento dos corpos celestes. Grandes
nomes da ciéncia deram contribui¢Bes importantes nessa area, tais como Poincaré, Kepler, Newton, Einstein, etc. Com
0 avanco da tecnologia, a humanidade passou a explorar 0 espaco de uma forma mais efetiva que a simples observagédo
do céu e passou a construir veiculos espaciais que sdo lancados da Terra e estudam tanto o seu espaco vizinho como o
Sol, a Lua, outros planetas, etc. Com isso, a mecanica celeste criou um novo ramo dedicado ao estudo do movimento
dos veiculos espaciais, consistindo na modelagem das forcas envolvidas para a previsdo da posi¢cdo e velocidade do
veiculo espacial em funcéo do tempo. Também passou a considerar maneiras artificiais de alterar a trajetéria de um
veiculo espacial através do uso de motores capazes de produzir uma alteragéo na velocidade do veiculo espacial.

Sendo assim, o presente trabalho mostrara as formas utilizadas para alterar a 6rbita de um veiculo espacial através
do uso de propulsores. Também mostrara a técnica chamada de Swing-By, que consiste em utilizar a energia
gravitacional de um corpo celeste (um planeta ou um satélite natural) para efetuar uma manobra orbital sem o uso de
combustivel.

2. MODELAGENS EXISTENTES
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A literatura sobre 0 assunto apresenta diversas modelagens na abordagem desse problema. As diferencas quanto aos
vinculos dindmicos (equages de movimento), podem ser divididas em:

i)Modelagem simples de dois corpos: aonde & assumida a presenga de um astro massivo (como a Terra, a Lua, etc)
e de um veiculo espacial de massa desprezivel viajando nos arredores desse astro;

ii)Modelagem de dois corpos pertubados: aonde é adotado o modelo matemético do item anterior, acrescido de uma
ou mais perturbacdes no sistema. Entre as perturbacGes mais comuns estdo: ndo esfericidade do astro principal, atrito
atmosférico, existéncia de pressdo de radiacdo (quando o Sol esta presente no sistema), presenga de outros corpos, etc;

iii)Modelagem com trés corpos: que é uma modelagem muito comum para o estudo de trajetorias lunares e
interplanetérias. E assumida a presenca de apenas trés corpos no sistema, que so tratados como pontos de massa.

Nenhuma outra perturbacio é considerada. E muito comum o caso particular denominado *’Problema restrito de
trés corpos’’;

iv)Modelagem com N corpos: que assume a presenca de um numero arbitrario N de corpos celestes. Outras
perturbacbes geralmento ndo sdo incluidas e todos os N corpos sdo tratados como pontos de massa. Imporantes
aplicacOes para este tipo de modelagem ocorrem em miss6es multi-planetarias (diversos planetas e/ou satélites visitados
por um mesmo satélite) como, por exemplo, as missdes Voyager le Il, Galileu, etc...Em geral essa modelagem é
utilizada para refinar uma solucdo encontrada por uma modelagem mais simples, como a de dois ou trés corpos.
Integracdo numérica e linearizagdes em torno de uma 6rbita nominas s&o recursos usados com freqiiéncia. E também
muito comum o uso de manobras gravitacionalmente assistidas, que serdo mostradas mais a frente no presente trabalho.

Quanto a modelagem do atuador (empuxo a ser aplicado ao veiculo espacial) podemos notar a presenca de duas
grandes categorias:

i)Empuxo Infinito: aonde é assumido que o motor seja capaz de aplicar um empuxo instantaneo e de magnitude
infinita. O efeito desse impulso é medido através de uma variag&o instantanea na velocidade do veiculo espacial (AV),

que é suposto ter uma trajetoria continua. E o modelo mais aplicado na literatura, devido a sua simplicadade e razoéavel
precisao;

ii)Empuxo continuo: aonde é assumido que o motor seja capaz de aplicar um empuxo finito por um tempo diferente
de zero. O efeito desse empuxo é medido por integracbes numéricas das equagdes de movimento ou linealizagdes
validas por um curto periodo de tempo. Diversas variantes podem ser encontradas na literatura quanto ao grau de
liberdade do empuxo: magnitude constante ou varidvel, possibilidade de mudar a diregdo do empuxo livremente ou com
restri¢des (restrito a um plano ou cone, etc), possibilidade de desligar o motor e alternar arcos propulsados com arcos
balisticos, etc....

3. A TRANSFERENCIA DE HOHMANN

Um dos mais conhecidos resultados nesse campo € o trabalho de Hogmann, que obteve a solugdo 6tima do
problema de transferéncia de um veiculo espacial entre duas érbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional
Newtoniano (que atua com uma lei do inverso do quadrado da distancia). Essa solucéo ainda é usada até hoje, sob certas
circunstancias, e foi considerada como a solugao final do problema até 1959. Ela estuda o caso de uma transferéncia bi-
impulsiva entre duas orbitas circulares e coplanares com tempo livre e € mostrada na Fig. 1. Os passos principais

envolvidos nessa transferéncia estdo resumidos abaixo. Na Orbita inicial (OO) aplica-se um impulso na direcdo do
movimento e de magnitude dada por:

_ 1)

Onde: R, = raio da érbita inicial, R = raio da 6rbita final, V, = velocidade do veiculo na érbita inicial. Com isso

o veiculo entra numa 6rbita de transferéncia eliptica (O) com periapsis R, e apoapsis R; . Entdo, espera-se que o

veiculo completa meia revolugdo e atinja 0 apoapsis, quando é aplicado o segundo e Ultimo impulso, na diregcdo do
movimento e com magnitude dada por:

@

Esse segundo impulso faz com que o veiculo entre em uma 6rbita circular de raio R; . Com isso tem-se que o
tempo de transferéncia é a metade do periodo orbital da 6rbita O, isto é
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t=(/2){1+R, IR]/2f'*T, ®)

Onde T, = perfodo da 6rbita inicial.

4. A TRANSFERENCIA DE HOELKER E SILBER (BI-ELIPTICA E TRI-IMPULSIVA)

No final da década de 50, Hoelker e Silber mostraram que a solugdo de Hohmann € a solucéo 6tima apenas quando
a razdo entre os raios das Orbitas final e inicial & menor que 11.94. Nos outros casos a transferéncia bi-eliptica tri-
impulsiva é mais econdmica. Essa transferéncia segue 0s seguintes passos:

i)Aplica-se o primeiro impulso (AV,) na orbita inicial, na diregdo do movimento do veiculo, e com uma

magnitude tal que ele entre uma orbita eliptica O, com periapsis R, e apoapsis R. E preciso que R >R, , caso

contrério a transferéncia de Hohmann seria mais eficiente;
ii)Quando o veiculo atinge o apoapsis R, aplica-se o segundo impulso (AV), também na diregdo do movimento, e

com magnitude tal que faga com que o veiculo entre em uma 6rbita eliptica O, com apoapsis em R e periapsis em
R¢;

iii)Quando o veiculo atinge o periapsis aplica-se o terceiro impulso, agora contrario a dire¢do do movimento, e com
magnitude tal que faga com que o veiculo entre em uma érbita circular de raio R . A Fig. 2 ilustra essa transferéncia.

E importante notar que a transferéncia é tanto mais eficiente, isto é, apresenta um menor valor na soma dos
incrementos de velocidade necessarios em cada etapa, quanto maior for o valor de R. Essa manobra é mais eficiente que
a manobra de Hohmann devido ao fato do segundo impulso ser aplicado longe do centro de atracdo, o que diminui o

combustivel necessario, porque a forga de atracdo € muito mais fraca nesse ponto (ela é inversamente proporcional ao
quadrado da distancia entre os corpos).

Figura 1. Transferéncia de Hohmann (Prado, 2007).

AV
Figura 2. Transferéncia Bi-Eliptica (Prado, 2007).
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5. A TRANSFERENCIA BI-PARABOLICA

Uma vez que se sabe que, quanto maior o valor de R (distancia do veiculo ao foco, no momento do segundo
impulso) mais eficiente é a transferéncia, é l16gico se pensar no limite de R tendendo ao infinito. E justamente isso o0 que
caracteriza a transferéncia bi-parabdlica, que segue os seguintes passos:

i)Na orbita inicial (O,) aplica-se um impulso na diregdo do movimento e com magnitude (AV,) tal que faga

com que o veiculo entre em uma drbita parabélica O, ;

ii)Quando o veiculo atinge o infinito (teoricamente, é claro) aplica-se um segundo impulso, infinitesimal, que faz
com que o veiculo passa da drbita O, para uma outra ¢rbita parabélica O, . Esse impulso ndo consome combustivel,
devido ao fato de R ser infinito;

iii)Quando o veiculo passa pelo periapsis da orbita parabélica O, aplica-se o terceiro impulso, na direcéo oposta

ao movimento e com magnitude (AV ) tal que faca com que o veiculo entre na 6rbita circular O . E 6bvio que essa
transferéncia ndo pode ser realizada na pratica, pois o tempo necessario seria infinito, devido ao passo ii.

6. A MANOBRA ASSISTIDA POR GRAVIDADE

Nesta secao, a manobra assistida por gravidade é definida e explicada. Essa manobra é também conhecida
usualmente como manobra de swing-by. Sera feito um tratamento matematico desse problema com base numa
seqliéncia de interagdes de dois corpos. Os resultados principais sdo derivados a partir desse modelo simples.

A importancia das trajetorias assistidas pela gravidade (ou manobra de swing-by) pode ser bem entendida pelo
nimero de missdes que voaram ou estdo programadas para voar usando essa técnica. Um exemplo bem sucedido foi o
das missdes VVoyager, que voaram para os planetas exteriores (a partir de Jupiter) do Sistema Solar com o uso de swing-
bys sucessivos nos planetas visitados, onde ganharam energia. A Fig. 3 mostra essa famosa missdo. Além dela, as
trajetérias swing-by tém uma variedade de aplicagdes, tais como: o uso do planeta VVénus para uma viagem da Terra até
Marte; o uso do planeta Japiter para fazer uma forte alteragdo na inclinago do plano orbital de uma nave espacial, de
modo que ela seja transferida para uma orbita que tenha um plano orbital perpendicular a ecliptica, como a missdo
Ulysses; o uso de swing-by com a Terra, ou outro planeta interior, para fornecer energia suficiente ao veiculo espacial
para que ele atinja o exterior do Sistema Solar, conforme visto na Fig. 4, que mostra uma trajetéria para Plutdo; o uso da
Lua langar uma nave espacial para uma 6rbita eliptica ou hiperbdlica que termine em escape da Terra; 0 uso de
multiploes swing-bys com propulsdo nos satélites de um grande planete (JUpiter ou Saturno) para investigar esses
satélites.

Jupiter
a;77a

Saturno
124180 ~,
“m
Saturno » .~
2R

Urano
2EM 156

VOYAGER

VOYAGLCR X

Hetuno
30/8/29

Figura 3. Trajetorias das Voyager 1 e Voyager 2 (Adaptado de Weinstein, 1992).
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Langcamento
1544172001

Fly-by em Plutio
210620115

Manobra
3052003

- Fly-bry em Japiter
10052006

Fly-by com a Terra
1012005

Figura 4. Trajetoria para Plutdo (Adaptado de Weinstein, 1992).

Todas as aplicagdes citadas acima estdo no campo da Astrondutica, sendo que todas elas sdo muito recentes se
comparadas a literatura do campo da Astronomia. A mecanica celeste do swing-by ja é conhecida pelos astrbnomos ha
cerca de 150 anos. Laplace entendeu o mecanismo completo da manobra assistida pela gravidade. Posteriormente,
alguns pesquisadores derivaram equagdes analiticas para os efeitos do swing-by e/ou produziram resultados numéricos

neste topico, especialmente no problema de escape e captura de cometas por Jipiter, que é essecialmente 0 mesmo
problema.

Para um estudo com modelagem simplificada, podemos supor que a missdo total pode ser dividida em varias
etapas. O modelo simples de dois corpos é utilizado para cada uma dessas etapas. Essa abordagem é usualmente
chamada de patched conics. Esse trabalho é baseado em Broucke (1988) e Prado (1993). Considera-se que o sistema é

formado por trés corpos: M, um corpo massivo no centro do sistema cartesiano; M ,, um corpo menor, um planeta
ou um satélite de M, em uma 6rbita kepleriana em torno de M ;; M, uma nave espacial com massa infinitesimal ou
uma particula que esta viajando ao redor de M, quando faz um encontro com M ,. Este encontro altera a érbita de
M. Esse fenémeno é chamado de uma manobra de swing-by. De acordo com estas hipéteses, as érbitas de M, e

M, ndo se alteram. A Fig. 20 descreve o evento e mostra algumas das variaveis envolvidas.

Voo

=<}

Figura 5. A Manobra de Swing-by, algumas de suas variaveis (Prado, 2007).
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Figura 6. A soma de Vetores Velocidade Envolvidas (Prado, 2007).

N - -
As variaveis sdo: V, = a velocidade de M, em relagigo a M,; V~, V' = vetores velocidade da nave espacial

> >

relativaa M ,, antes e depois do encontro, respectivamente; V; , V_ = vetores velocidade da nave espacial relativo a

Ml, antes e depois do encontro, em um referencial inercial, respectivamente; 6 = metade do angulo curvatura (o
- -

anguloentre V_ eV ); I', = a distancia de maxima aproximagdo durante o encontro (ponto P) entre M,eM;; v

= o0 angulo entre a linha do periapsis (linha conectando M, aP)ealinha M,-M,.
Para encontrar as equagdes necessarias € preciso em primeiro lugar usar a teoria das Orbitas hiperbolicas, com o

objetivo de se obter uma expressdo para O . Esta expressdo pode ser facilmente encontrada na literatura e é dada por
(Broucke, 1988):

1
sen(6)=——
rV,
1+
Hy
Onde: u,= Gm,, sendo G a constante universal de gravitagdo. A partir desta equacéo e da dltima figura, é

possivel identificar que as variaveis independentes que descrevem completamente a manobra swing-by séo as seguintes:

) 'v:

i) I, , a distancia do periapsis;

4)

, a magnitude de velocidade da nave espacial no infinito, antes ou depois da passagem proxima;

iii) ¥, 0 dngulo de aproximacao.

O método aproximado conhecido na literatura como patched conics tem, entdo, as seguintes trés etapas:

i) Na primeira etapa, o efeito gravitacional de M, é desconhecido, e o movimento de M, em torno de M, é
tomado como sendo uma 6rbita kepleriana;

if) Na segunda etapa, supde-se que M ; entra na esfera de influéncia de M ,. Entéo a velocidade \700 é calculada a
partir da equagdo:

- -

V. =Vi-V, 5)
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A Fig. 6 mostra a soma de vetores que explica a origem da Eq. (5). O efeito de M, é desconsiderado. O
movimento de M, ao redor de M, é hiperbélico no caso dessa manobra. Nessa drbita hiperbélica, a nave espacial
M, é desviada por M, e seu vetor velocidade (com relagdo a M ,) gira de um angulo 20, mas mantém sua

magnitude constante. Entdo, a nave espacial cruza novamente a esfera de influéncia de M, e a abandona para retornar
st
a uma 6rbita kepleriana em torno de M ;. Neste ponto, a velocidade V .. é dada por:
. - -
V o = V 0 —V 2 (6)
iii) Apos atingir essa condicdo, a nave espacial estd em uma nova 6rbita kepleriana ao redor de M, e o swing-by
esta completo.

O estudo das diferencas entre as oOrbitas anteriores e posteriores a esse encontro (etapas i € iii) sera desenvolvido a
seguir. A primeira quantidade importante a ser calculada é a variagio de velocidade

AV = A\7 = 2A\7w sen(o) = 2V _sen(o) @)

A segunda quantidade importante a ser obtida é a variagdo do momento angular H. Partindo de sua definicéo, é
possivel obter a expresséo H=XY-YX, 0 que resulta na equacio

AH = X (AY)+(AX)Y—=Y (A X)—(AY) X para sua primeira variagdo. Esta equagio se torna AH = RAY ,
utilizando a condigo de que o encontro é instataneo (AX = AY =0) e que t=0, X=R e Y=0. Entdo, combinando esse

resultado com a expressdo que pode ser deduzida para AY (Broucke, 1988):
wAH = -2V,V_sen(5)sen(y) (8)

A terceira e Ultima quantidade derivada aqui é a variagdo da energia. Isso pode ser feito por subtracdo direta da
energia apos e antes do encontro. Assim sendo, podemos escrever que:

1 . e \2 . o\ 2 1 e 2 o2
E+=EKX+AXJ +[Y+AY) },e E_:E[X +Y j 9

O resultado obtido com essa subtracdo pode ser simplificada (Broucke, 1988) para:

AE =-2V,V_sen(o)sen(y) (10)
Olhando para as Egs. (8) e (10), um resultado fundamental pode ser encontrado:
AE = wAH (11)

Algumas conseqliencias importantes dessas equacdes podem ser obtidas estudando a Eq. (10) em maior detalhe. Os

- -
pardmetros [V 2| e [V »

(porque 0° < & < 90°). Entdo, o Unico pardmetro que afeta o sinal de AE é o sen(y).

sd0 quantidades positivas (eles sdo as magnitudes dos dois vetores), assim como o Sen(o)

A conclusdo ¢ que, para valores de ¥ nointervalo 0° < <180°, AE ¢ negativo (decresce sua energia) e, para
w nointervalo 180° < < 360°, AE é positivo (aumenta em energia). Entdo, as conclusdes finais sdo:

- Se 0 swing-by ocorre na frente de M, (0" < <180"), ha um decréscimo na energia de M, com uma perda

maxima quando i =90° (AV opostoa V, );

- Se 0 swing-by ocorre atras de M, (180° <y <360°), hd um aumento na energia de M, com um ganho

- -
maximo quando = 270" (AV nadiregdo de V, ).

A Fig. 6 mostra claramente como foi possivel obter um aumento na velocidade (logo, em energia) a partir de uma
passagem préximo de um corpo celeste. Lembre-se de que essa energia é medida com relagdo ao corpo principal M e

é obtida a custa de uma reducéo de energia de translacéo do planeta (M ,) em torno de M, .
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7. “PATCHED CONIC”

As manobras acima descritas ndo levam em conta a fase de inser¢do em drbita em torno de um segundo corpo,
como por exemplo, a Lua em uma manobra Terra-Lua. O método “Patched Conic” resolve esse problema quebrando a
manobra total em duas partes, da seguinte maneira:

i) A primeira parte despreza os efeitos da Lua e utiliza um dos métodos descritos anteriormente para levar o veiculo
de sua Orbita inicial até uma 6rbita que cruze com a trajetdria da Lua;

ii) Quando o veiculo atinge um ponto no qual a gravidade da Lua domina em seu movimento (entrou na chamada
“’esfera de influéncia da Lua’’), os efeitos da Terra sdo desprezados e a drbita é considerada como sendo kepleriana em
torno da Lua. Diversos livros cobrem esse assunto em mais detalhes, como por exemplo, Taff (1985).

r
N

Figura 7. Transferéncia Terra-Lua (Prado, 2007).

8. “METODOS MODERNOS”

Os métodos mais modernos de estudo de trajetérias espaciais estdo baseados em dois conceitos de mecénica celeste:
0 de captura gravitacional e o de manobras assistidas por gravidade, este Gltimo ja descrito acima.

A idéia basica de uma captura gravitacional é a de que uma orbita levemente hiperbdlica (energia residual posivita)
em torno de um corpo (por exemplo, a Lua) pode ser transformada em uma érbita levemente eliptica (energia residual
negativa) devido a perturbacfes de outros corpos celestes (por exemplo, a Terra e 0 Sol, no caso de uma captura pela
Lua). Essa captura € em geral temporaria, mas, enquanto a energia permanece negativa, um impulso pode ser aplicado
para completar uma captura definitiva. A manobra realizada nesse momento apresenta economia de combustivel em
relacdo a uma manobra realizada antes da captura.

Esses dois conceitos sdo muito bem aplicados simultaneamente em transferéncias Terra-Lua. Esse tipo de
transferéncia segue 0s seguintes passos:

i) O veiculo ¢ langado de uma drbita circular de raio R, para uma érbita eliptica que cruza com a érbita da Lua em

torno da Terra;

ii) O veiculo faz um swing-by com a Lua e ganha velocidade suficiente para elevar a altitude do seu apoapsis a um
valor acima da distancia Terra-Lua, como na transferéncia bi-eliptica, mas com economia de combustivel em relagdo a
manobra padrdo devido a utilizacdo da manobra assistida por gravidade com a Lua;

iii) Quando o veiculo se encontra no apoapsis dessa primeira orbita eliptica de transferéncia, um segundo impulso
de magnitude desprezivel é aplicado para aumentar a altitude do periapsis até um valor igual ao da distancia Terra-Lua.
Efeitos do Sol podem ser utilizados para reduzir o valor desse impulso intermediario;

iv) A transferéncia é completada com uma captura gravitacional do veiculo pela Lua e a aplicagdo de um terceiro e
ultimo impulso para tornar a captura definitiva é efetuado. Essa manobra é muito similar a transferéncia bi-eliptica, com
a vantagem da economia de combustivel devido a trés fontes:

i) Uso do swing-by com a Lua para reducéo da magnitude do primeiro impulso;

ii) Uso do efeito do Sol para redugdo da magnitude do segundo impulso;

iii) Uso da captura gravitacional para redugéo do terceiro impulso.

Essa manobra também pode ser aplicada em outros sistemas além do Terra-Lua e a possibilidade de manobras
coplanares ou em trés dimensdes fica em aberto.
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Figura 8. Trajetoria com Captura Gravitacional (Yamakawa, 1992).
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Abstract: The transferring problem of a spaceship (equipped with thrusters) from one orbit to another has been very
important in the last years, and the attention paid to this subject has increased. A lot of applications can be found in
several space activities, for example: to put a satellite in a geostationary orbit, to change the position of a spaceship, to
maintain a specific satellite’s orbit, in an interplanetary mission, etc. In the present paper, the problem’s definition and
the most important topics will be shown. The problem will always be discussed in terms of minimum fuel consumption,
although there are other ways to solve this problem in the literature, as follows: minimum time to do the orbital
transfer, minimum final velocity, approach with another spaceship, etc. In conceptual terms, to transfer a satellite with
minimum fuel consumption it means to change the state (position, velocity and mass) of a spaceship from the
conditions r0, vO and m0, in the instant of time t0, to rf, vf and mf in the instant of time tf (tf>t0), with the possible
minimum fuel consumption (mf-m0). This transfer can be totally linked (in the case of “’Rendezvous’’) or partially free
(free time, free final velocity, etc). In the global case, the direction, the orientation and magnitude of the thrust to be
applied must be chosen, respecting the equipment’s limit. In the present work, some classical methods of orbital
transfer are shown, as follows: Hohmann’s Transfer, Hoelker and Silber’s Transfer, and at last the Bi-Parabolic’s
Transfer. In relation to the modern methods, the following are shown and explained: the maneuver assisted by gravity,
popularly known as Swing-By and at last the gravitational capture.

Keywords: orbital maneuver, swing-by, gravitational capture, orbital mechanics.



