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Resumo

Esse trabalho tem por objetivo analisar, por meio de simulagdes numérica, quanto tempo um
objeto em transito da Terra a Lua permanece no cinturdo de Van Allen. Com o intuito de definir uma
trajetdria 0tima para que o objeto permaneca o minimo possivel dentro do cinturdo e para que o
consumo de combustivel seja mais eficiente. Faremos varias simulacdes mudando as condigdes

iniciais porém usando para todas o0 mesmo modelo simplificado do cinturdo.

Abstract

This work aims to analyze, through numerical simulations, how long an object in transit from
Earth to Moon remains in the Van Allen belts. In order to define an optimum trajectory so that the
object remains as minimal as possible within the belts and the fuel consumption to be more
efficient. We will do several simulations changing the initial conditions but using for all the same

simplified model of the belt.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho, iniciado em agosto de 2016, tem como o objetivo estudar por meio de métodos
numeéricos visando a simulacdo de trajetorias e manobras em missdes de exploracdo. Sabemos que o
espaco pode ser hostil aos aparelhos eletronicos e que a otimizagao das trajetdrias em uma missao
espacial pode simplifica-la e trazer beneficios econdmicos no investimento da mesma. Tendo isso
em vista o projeto tem como premissa o estudo das condigdes que um objeto encontra ao sair da
superficie da Terra até a Lua passando pelo cinturdo de Van Allen em uma orbita espiralada. Para a
analise desse problema primeiramente faremos um estudo acerca da manobra orbital, transferéncia
de baixo empuxo, usada para a transferéncia entre a 6rbita inicial e final. O estudo relacionado a
manobra contempla também um breve estudo sobre o tipo de propulsores usado. Estudaremos o
cinturdo de Van Allen afim de implementé4-lo em um programa computacional, fornecido por um
colaborador, que calculara a progressao da orbita com relagdo ao tempo com base em arcos 6timos.
Um conjunto de dados iniciais tais como, orbita inicial para a manobra, onde a manobra sera
efetuada (perigeu ou apogeu) e as caracteristicas dos propulsores utilizados, serdo fornecidos ao
programa para as simulacdes subsequentes. A partir das simulacdes feitas via o programa
computacional, obteremos dados referente ao tempo de transferéncia, tempo de permanéncia do
objeto no cinturdo e quantidade de combustivel gasto. Com os seguintes dados podemos determinar
quais seriam as trajetdrias Otimas para que o objeto chegue até a Lua, visando aquelas onde o
tempo de permanéncia dentro do cinturdo e o consumo de combustivel sejam os menores possiveis.
Com poucas modificacdes e implementa¢cdes podemos estender a ideia desse projeto para calcular
trajetorias Otimas visando a exploragdo de asteroides. Uma vez que tivermos um modelo de
trajetéria Otima para a lua podemos adicionar uma manobra por swing-by para que o objeto
continue seu curso até o asteroide em questdo. Como o cinturdo de Van Allen ndo se estende para
além da orbita lunar, e nossa premissa ¢ de verificar o tempo de exposi¢cdo que o objeto se mantém
dentro do cinturdo, consideramos nesse estudo como sendo a orbita da Lua o ponto final da

manobra.



2. TRANSFERENCIA DE BAIXO EMPUXO

As transferéncias entre Orbitas circulares coplanares ¢ uma das manobras mais usadas em

missoes de satélites artificiais, e de grande importancia em astrondutica.

2.1 Propulsores de baixo empuxo

Com a busca por sistemas de propulsdo mais eficientes, nos deparamos com a ideia de
aumentar o impulso especifico (specific impulse), melhorando assim o sistema de propulsdo e sua
necessidade de combustivel. Nos sistemas propulsivos o desemprenho ¢ medido pelo impulso
especifico (Isp) que ¢ uma medida do impulso produzido por unidade de propelente ejetado.

Até agora, temos que, aumentar o impulso especifico significa abaixar o empuxo do
propulsor (low-thrust). Isso acontece pois aumentar o impulso especifico e manter o empuxo alto

exige muita energia. [1]
2.1.1 Caracteristicas do propulsor

O empuxo de um propulsor depende das caracteristicas energéticas dos propelentes utilizados

a formula baixo mostra a relacdo do empuxo do motor com essas caracteristicas.
F=mc=mc;,c =pA ¢
Onde m ¢ avazdo damassa, ¢, € o coeficiente de empuxo, p € a pressdo da cdmara, ¢

¢ a velocidade caracteristicae A a area da garganta do bocal.
Do ponto de vista dimensional do sistema propulsivo as quantidades importantes sdo, o
impulso total especifico e o empuxo minimo necessario. Os requisitos do impulso total variam

bastante de missao para missao.[2]

Temos que o impulso especifico ¢ dado por:  I,,= geq

Onde I, € o impulso especifico, V, ¢ chamada de velocidade equivalente ¢ g ¢ a
aceleragdo da gravidade.[3]

Nos célculos de dindmica orbital é preferivel trabalhar com incrementos de velocidade em



vez de impulso. Uma vez que os incrementos de velocidade ndo depende da massa do satélite. Com
isso temos que a quantidade de combustivel necessaria para efetuar uma manobra com um

incremento de velocidade especifico, AV, ¢ dado pela seguinte formula:
AM =M [exp(—5)-1]

Onde M, ¢ a massa inicial do satélite e ¢ € a velocidade de ejegao dos gases propelentes

pelo motor.[2]
2.1.2 Tipos de Propulsores

Os dois principais tipos propulsores de baixo empuxo hoje sdo a propulsdo elétrica e as velas
solares. A propulsdo elétrica utiliza energia de uma fonte externa, normalmente energia solar, para
acelerar eletricamente o propelente, ou seja, ndo se limita a energia disponivel através da
decomposi¢cdo ou combustdo do propelente. Os diferentes propulsores elétricos sdo categorizados
conforme a forma que eles aceleram o propelente. As velas solares usam a pressao de radiacao solar
para gerar o empuxo. Elas tem sido usadas com éxito para controle de atitude. [4]

Os propulsores 16nicos sao os mais bem desenvolvidos tendo sua concepg¢ao iniciada nos anos 50 e

demostrado no espaco em 1964, desde entdo esse tipo de propulsor vem sendo estudado e

aprimorado. Outros tipos de propulsores de baixo empuxo sdo:

¢ Eletrotérmico
¢ Eletrostatico

* Eletromagnético

Apos muitos estudos e testes de voo, os propulsores elétricos comegaram a ser aplicados
comercialmente nos anos 80. Em 1994, os propulsores eletrostaticos ionicos foram usados pela
primeira vez no espago pela em satélites comerciais € em 1998 no NASA’s Deep Space 1, sendo a
primeira missdo interplanetaria a usar desse sistema. Embora a principal motivagdo para o
desenvolvimento de sistemas de propulsao elétrico sdo a conservacao da massa propulsora para
missdes de grandes incrementos de velocidade caracteristica, os propulsores elétricos oferecem uma
série de beneficios operacionais secundarios atraentes, incluindo precisdo e variabilidade de niveis
de impulso e incrementos de impulso, desligamento e capacidade de reinicio, € o uso de propulsores

quimicamente passivos. Suas principais limitagdes sao a necessidade de fontes de energia externas



sofisticadas, capacidades de densidade de impulso muito baixas a médias e pouca experiéncia
empirica com operagdo no ambiente espacial.

Atualmente existem mais de 200 satélites que usam propulsdo elétrica, em sua maioria para
aplicagdes entre Orbitas terrestres baixas (LEO) e oOrbitas terrestres geossincronas (GEO). Depois de
obter éxito com os propulsores de baixo empuxo, as agéncias espaciais estdo desenvolvendo novas
missdes que usardo essa tecnologia, tais como: Space Technology 7 (ST7), BepiColombo e

Hayabusa 2. [4]

2.2 Manobra de transferéncia de baixo empuxo

Em resumo temos primeiro que considerar o caso em que o objeto (sonda, satélite ou
espagonave) foi langada da superficie da terra com destino a uma 6rbita de estacionamento, LEO, a
partir desta orbita havera uma transferéncia, que no nosso caso sera através de empuxos impulsivos
que acontecerdo no perigeu ou apogeu da orbita de estacionamento, criando ao longo do tempo uma
sequéncia de oOrbitas crescentes até¢ que a Orbita final seja alcangada e nela o objeto repouse.

A manobra de transferéncia por baixos empuxos, ¢ uma manobra de transferéncia de orbitas, ou
seja, uma manobra de grande amplitude destinada a alterar significativamente a orbita do veiculo
espacial. Para mudar a orbita de uma nave espacial usando propulsdo elétrica de baixo empuxo , sdo
utilizadas diferentes trajetorias de transferéncia. Devido ao baixo empuxo fornecido por propulsores
elétricos, as aceleracdes tendem a ser muito baixas, e os tempos de impulso sdo longos. Por
exemplo, uma transferéncia pode ser da ordem de semanas a meses para realizar uma alteracao
significativa da orbita, e os propulsores sdo disparados em um arco no perigeu durante todo o
periodo de transferéncia. Além disso, uma trajetdria direta ndo pode ser implementada usando um
baixo empuxo e, portanto, uma trajetoria de transferéncia em espiral deve ser usada. Um tipo de
trajetoria de baixo empuxo ¢ uma elevagdo da orbita em espiral em que a oOrbita permanece
relativamente circular a partir de uma Orbita terrestre baixa inicial para alguma orbita superior. O
outro tipo de trajetoria de baixo empuxo comeca em uma Orbita altamente eliptica e usa uma

queima continua de baixo empuxo para espiral até a 6rbita mais baixa e circular. [4]



Figura 1 e 2 — Trajetoria espiralada causada pela manobra de baixo empuxo [5,6]

Analisando as transferéncias mais comuns como, transferéncia de Hohmann, bi-eliptica, bi-
parabolica e a transferéncia por baixo empuxo observamos que as mesmas oferecem vantagens e
desvantagens. Dentre todas citadas a transferéncia por baixo empuxo ¢ a que necessitaria de menos
combustivel porem necessitaria de um tempo muito mais de manobra. Nesse trabalho sera utilizada

a transferéncia de baixo empuxo para computar a progressao da orbita inicial para a final. [7]

3. RADIACAO E O CINTURAO DE VAN ALLEN

Quando trabalhamos com viagens para além de orbitas baixas (LEO) nos deparamos com a
questdo da radiagdo absorvida pelo objeto no espaco. O espago pode ser hostil e a radiagdo
proveniente de varias fontes sdo a maior parte dessa hostilidade. Muitas pessoas acham que por
causa deste fator as viagens espacias ndo poderiam acontecer, correlacionam o fato da radiacdo ser
ruim com o fato de haver radiagdo no espaco e concluem que o espaco ndo poderia comportar
viagens de nenhuma forma, esquecendo que existe uma dose de radiacdo na qual a mesma ndo gera
nenhum mal. Isso tem gerado durante décadas varias teorias conspiratorias acerca das viagens da

Terra para a Lua, as missdes Apollo. Vamos entender basicamente como a radiagdo funciona. [8]



3.1 Radiacao

A radiagdo pode ser definida como energia em transito sob a forma de particulas de alta
velocidade e ondas eletromagnéticas. A radiagdo eletromagnética ¢ muito comum no nosso
cotidiano como a luz visivel, ondas de radio e televisdo, micro-ondas, etc. Radiag¢do ¢ dividida em

duas categorias, as radiagdes ionizante e as radiacdes ndo-ionizantes.

* Radia¢do ionizante: Ela ¢ uma radiagdo que possui energia suficiente para remover elétrons
da 6rbita dos dtomos resultando assim em particulas carregadas. Esse tipo de radiacdo que ¢
estimado uma dose minima para nossa prote¢ao. Exemplos de radiag@o ionizante sdo raios X,
raios gamas, betas e alfas. A radiacdo ionizante ocorre naturalmente, por exemplo, pela
decomposi¢do de substancias radioativas naturais. No Sistema Internacional de Unidades, a

dose ¢ medida em unidades chamadas sieverts (Sv) e milisieverts (mSv).

* Radiagdo nao-ionizante: Ela ndo possui energia suficiente para remover elétrons de atomos

ou moléculas. Exemplos sdo ondas de radio e televisao e micro-ondas.

A radiag@o no espacgo consiste primeiramente em radia¢do ionizante que existe na forma de
alta energia, particulas carregadas, principalmente elétrons, protons, e alguns nicleos mais pesados,
que sao comumente chamados de radiagcdo particulada. Existem trés tipos de fontes de radiacao no
espago que sdo a radiagdo presa, 0os raios cosmicos, € os eventos solares (radiagdo proveniente do
Sol).

Essas particulas quando se movem em altas velocidades podem passar através da matéria. O
quao profundo ela penetra na matéria depende da sua velocidade e de sua carga, quanto maior a
carga menor ¢ a penetragdo. A energia dessa radiagdo ¢ expressada em uma unidade especial
conhecida como elétron-volt (eV).

Uma vez que a matéria ¢ composta por nucleos atomicos carregados positivamente e por
elétrons negativamente carregados, € claro que a particula eletricamente carregada deve interagir
com os atomos nas moléculas que circundam seu caminho. E muito raro que particulas pesadas, tais
protons ou particulas alfa, atinjam um nucleo atdmico ou para que os elétrons colidem com os
elétrons orbitais. Quando ocorre uma colisdo, a particula envolvida muda sua dire¢do. Exceto
quando ela se espalha, desta forma, as particulas subatomicas movem-se através da matéria em

linhas retas. No entanto, mesmo quando eles ndo entram em contato fisico com atomos, eles sao
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continuamente desacelerados pelas cargas elétricas locais dos dtomos. Por causa dessa interagdo
elétrica as particulas perdem energia ndo podendo penetrar mais profundamente o material. A
energia que a particula ionizada tinha ¢ perdida para os 4tomos vizinho. Radiacdo particulada
raramente excede alguns MeV e portanto ndo podem penetrar profundamente em nossos corpos. Em
adigdo a energia e a composi¢do das particulas precisamos descrever quantas sdo. Isso ¢ nos dado
em termos do fluxo. Formalmente, o fluxo em uma certa frequéncia, em um dado ponto e em uma
dada direcdo, ¢ a quantidade liquida de energia radiante cruzando a unidade de area, por unidade de
tempo, e por intervalo de frequéncia.

Tendo um conhecimento de como a radia¢do funciona podemos dizer que ela pode danificar
alguns instrumentos de uma sonda por exemplo, caso a radiagdo incidida seja demasiada, ou o
objeto fique exposto por um longo tempo a uma quantidade de radiagdo nao segura. A radiacao
também pode influenciar na eficiéncia do combustivel, fazendo com que a missao tenha uma menor
rendimento. De qualquer forma a importancia de saber quanta radiacdo um objeto no espago esta

exposto ¢ algo muito valido para o planejamento de uma missao e os recursos utilizados na mesma.

[8]

3.2 Cinturao de Van Allen

O cinturao de Van Allen descoberto pelo Dr. James Van Allen por volta de 1950.Van Allen e
seu time colocaram um instrumento a bordo de satélites, como o Explorer I e o Pioneer 3, que
poderiam detectar esses tipos de particulas (particulas de alta energia) antes de entrarem na
atmosfera. O que eles descobriram quando eles analisaram os dados era muito diferente do que eles
esperavam. A medida que o satélite se movia em sua oOrbita, os instrumentos registraram um fluxo
crescente de particulas de raios cosmicos ao longo da 6rbita, mas as mudangas ndo eram aleatorias.
Ao tracar onde, no espaco, o fluxo era mais forte e fraco, viram que havia nuvens de particulas de
energia muito altas perto da Terra. Essas nuvens tinham uma forma definida, sendo mais espessas
no plano equatorial, e diminuiram quando se aproximavam dos polos.

Van Allen ficou surpreso por observar tal fenomeno. Apesar do espanto Van Allen e outra
comunidade de cientistas que estudavam o ambiente espacial, tal qual o Dr. Carl Stomer, cuja
pesquisa matematica ja havia apontado a existéncia de tais nuvens de particulas presas muito antes
dos dados coletados, ja esperavam que tal fenomeno fosse observado. Mas ainda havia a incerteza
de quais particulas estavam envolvidas e suas energias. O cinturdo de Van Allen esta todo localizado

dentro do campo magnético da Terra. O campo magnético da terra grosseiramente falando ¢ um
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campo magnético criado por um dipolo que esta inclinado 11,5 graus com relagdo ao eixo de

rotacdo da terra.

Figura 3 — Representacdo do campo magnético terrestre [9]

Estudos cuidadosos nos ultimos 50 anos mostram que, na verdade, existem dois tipos de
particulas que compdem o cinturdo: elétrons e prétons. As particulas individuais carregam muita
energia, ¢ conveniente tratd-las em termos de suas energias quando formos descrever as particulas
no cinturdo.

Hoje sabemos que o cinturdo ¢ formado por dois cinturdes um interno e outro externo, ambos
possuem o formato de um toroide (rosquinha) e todo ele esta localizado dentro do campo magnético
terrestre. Além disso eles ainda sdo divididos em cinturdo de protons e elétrons de alta e baixa

energia. Que estdo listados abaixo:[10]

* O cinturdo de prétons (cinturdo interno) estd localizado a cerca de 500 quilometros acima
da superficie da Terra e se estende a 13.000 km. Este € o cinturdo interno que contém
protons com energias maiores que 10 milhdes de volts, tais quais os cientistas pensam serem
particulas de raios cosmicos presas, proveniente do espaco fora do sistema solar, ou do

proprio Sol.

* O cinturdo de elétrons de baixa energia (cinturdo interno) sobrepde o volume de espago onde
o cinturdo de prétons esta localizado. Os elétrons carregam entre 1 e 5 milhdes de volts de
energia, em média.

* O cinturdo de elétrons de alta energia (cinturdo externo) estd localizado mais longe do que
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os dois cinturdes internos sobrepostos. Os elétrons neste cinturdo exterior carregam entre 10

a 100 milhdes de volts de energia, em média.

Figura 4 — Representacdo do cinturdo de Van Allen, cinturdo interno e cinturao externo [11]

Além disso os cinturdes externo e interno também comportam uma pequena quantidade de
outras particulas, como particulas alfa. O cinturdo interno tem por caracteristica ser mais estavel no
espago, ou seja, ele varia muito pouco sua localizagdo com o tempo do que o cinturdo externo. O
mesmo fendmeno acontece para a energia comportada pelos cinturdes. Como os cinturdes siao
formados por particulas presas que vem do espago, foi estudado recentemente o comportamento dos
mesmos apos uma tempestade solar. [12, 13]

O modelo de cinturdo usado neste trabalho ¢ um modelo simples que simplifica nosso
problema em relacdo a variacdo angular dos elementos orbitais do objeto. Ndos assumimos dois
cinturdes esféricos, o interno variando de 7400 a 12800 quilometros e o externo variando de 24300

a 39500 quilometros. [14]

4. SIMULACOES
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O programa computacional a ser utilizado nesse projeto foi desenvolvido pelo Dr. Alexander
Sukhanov, que participa atualmente participa de pesquisas no INPE e é um colaborador desse
projeto. O programa em questdo realiza a integracdes numeéricas da trajetoria do objeto ao redor da
terra. Para tornar as simulagdes mais rapida um método de otimizagdo foi usado. Uma formula
simples para se calcular os arcos onde os empuxos serdo 6timos esta mostrada abaixo.

E=F(1-ce’)
Onde E ¢ a anomalia excéntrica, F' ¢ um parametro angular correspondente ao tempo de
transferéncia, e € a excentricidade e p e ¢ sdo parametros que variam -1 <c<le 0<p<2e

correspondem a massa final do objeto para um dado tempo de transferéncia. [15]

Usamos dois tipos de propulsores para as simulagdes, os mesmos estdo dispostos na tabela

abaixo:

Tabela 1: Caracteristicas dos sistemas propulsivos [6]

Sistema Propulsivo Propulsao (mN) Impulso especifico (s)
A 72 2700
B 94 2300

As simulagdes foram feitas para quatro alturas de perigeus e para cada orbita foi simulada

cinco excentricidades os mesmos estdo listados na tabela abaixo:

Tabela 2: Alturas do perigeu das orbitas iniciais

Alturas (km) 600 800 1000 1200

Tabela 3: Excentricidades simuladas para cada orbita inicial

Excentricidades 0,0 0,2 0,4 0,6 0,8

A orbita final foi estipulada como 385000 km (distancia média da terra a lua), e a massa do

satélite usado ¢ 160 kg. Dessa forma contabilizamos um total de 40 simulagdes.
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5. RESULTADOS

Neste trabalho foram simuladas manobras da Terra para a Lua. Foram quarenta simulacdes,
vinte referente ao sistema propulsivo 4 e vinte referente ao sistema propulsivo B, descritos na
Tabela 1. Para cada altura inicial foi simulado cinco excentricidades iniciais, a massa inicial do
satélite foi escolhida como sendo 160 Kg. Essas simula¢des formam uma trajetoria espiralada para a
orbita da Lua, até esse ponto ¢ onde o nosso trabalho abrange, depois da manobra ser efetuada
podemos usar outros métodos e manobras para fazer com que o objeto va explorar outros corpos, O
ponto de andlise desse projeto ¢ o consumo de combustivel para se efetuar uma manobra e a
permanéncia do objeto no cinturdo, durante uma transferéncia Terra-Lua, faremos essa analise pelos
graficos subsequentes. Os graficos sao dispostos com altura inicial crescente, primeiro referente ao
sistema propulsivo 4 e em seguida para o sistema propulsivo B. O grafico de consumo de
combustivel descreve a variacdo de massa do objeto durante a manobra, essa variacdo estd
relacionada a quantidade de combustivel que foi necessaria para se realizar a transferéncia. Cada
linha ¢ referente a uma excentricidade, como descrito nas legendas. O grafico tempo de

permanéncia no cinturdo se refere a quantos dias o objeto ficou no cinturao durante a transferéncia.

5.1 Graficos e Tabelas

Tabela 4: Simulag¢des mais eficiente

Simulagdo Tempo no Cinturdo (dias) Consumo de Combustivel
(Altura/Excentricidade/Sis.Propulsivo) (Kg)
600/0,8/A 13,85 5,00
800/0,8/A 13,27 4,88
1000/0,8/A 13,03 4,70
1200/0,8 /A 12,25 4,58
600/0,8/B 13,27 5,20
800/0,8/B 12,85 5,02
1000/0,8/B 12,62 4,93
1200/0,8/B 12,02 4,80
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Grafico 1 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo 4 e altura inicial 600 Km
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Grafico 2 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo A4 e altura inicial 600 Km
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Grafico 3 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo A4 e altura inicial 800 Km
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Grafico 4 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo 4 e altura inicial 800 Km
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Gréafico 5 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo A4 e altura inicial 1000 Km
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Grafico 6 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo A4 e altura inicial 1000 Km
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Grafico 7 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo A4 e altura inicial 1200 Km
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Grafico 8 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo 4 e altura inicial 1200 Km
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Grafico 9 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 600 Km
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Grafico 10 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 600 Km
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Gréafico 11 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 800 Km
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Grafico 12 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 800 Km
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Grafico 13 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 1000 Km
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Grafico 14 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 1000 Km
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Grafico 15 — Consumo de combustivel, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 1200 Km
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Grafico 16 — Tempo no cinturdo, referente ao sistema propulsivo B e altura inicial 1200 Km
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Analisando os graficos vemos que manobras com excentricidades altas consomem menos
combustivel do que manobras com excentricidades baixas. O mesmo ja era esperado, pois isso se
deve pelo fato de que oOrbitas iniciais com excentricidades altas resultam em semieixos altos, o que
implica em em uma baixa amplitude para a transferéncia entre a 6rbita iniciai e final. Essa relagao

trivial entre a excentricidade e a altura referente ao perigeu e apogeu esta descrita na tabela a seguir:

Tabela 5: Crescimento da altura do apogeu em relacao a excentricidade da orbita

Excentricidade Altura do Perigeu (Km) Altura do apogeu (Km)
0,2 600 4089
0,4 600 9904
0,6 600 21534
0,8 600 56425
0,2 1200 4989
0,4 1200 11304
0,6 1200 23934
0,8 1200 61825

A diferenca entre o consumo de combustivel entre as orbitas mais ¢ menos excéntricas ¢ da
ordem de 20 Kg. As oOrbitas mais excéntricas possuem uma altura maior do apogeu o que diminui a
distancia a qual a transferéncia sera realizada. Essa diferenga tem pouquissimas variagdes, da ordem
de 1 Kg, quando mudamos a altura inicial do perigeu. Apesar do semieixo maior ter uma diferenca
razoavel entre orbitas com altura inicial do perigeu 600 km e 1200 km, essa diferenca se reflete
pouco no consumo de combustivel, o qual pode ser observado na Tabela 4. Quando comparamos o
consumo de combustivel dos sistemas propulsivos 4 ¢ B, vemos que o sistema 4 pode ser mais
econdmico com uma ordem de diferenca de 0,2 Kg. Essa diferenca entre manobras com menos
amplitude (alturas altas de apogeu) pode contabilizar entre 4% a 5% de combustivel utilizado.

Analisando o tempo total da manobra nos deparamos com algo que ja era esperado, quanto
maior a altura inicial do perigeu menor o tempo de transferéncia total, e quanto maior o a
excentricidade, menor o tempo de transferéncia total. A explicagdo para esse fato ¢ a mesma ja
mencionada para a relacdo do consumo de combustivel e as condi¢des iniciais.

Analisando o tempo de permanéncia do objeto dentro do cinturdo, considerando um nivel de
radiagdo constante no tempo e invariante com a posi¢do podemos trivialmente deduzir que quanto
menos tempo dentro do mesmo o objeto absorvera uma menor dose de radiagdo. Com base nos

graficos podemos dizer que manobras com excentricidades altas fazem com que a permanéncia do
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objeto no cinturdo seja minima. A explicagdo para esse fato ¢ que Orbitas mais excéntricas possuem
apogeus mais distantes o que faz com que a passagem pelo cinturdo seja minimizada. A diferenca
em relagdo aos tempos de permanéncia ndo sdo expressivos quanto a mudanga da altura inicial do
perigeu. Porém o aumento gradual da excentricidade ndo significa a diminui¢do gradual do tempo
dentro do cinturdo. Vemos que Orbitas com excentricidades zero permanecem menos tempo no
cinturdo do que orbitas com excentricidades 0,2 e 0,4. No entanto 6rbitas com excentricidades zero
possuem um tempo de permanéncia maior do que Orbitas com excentricidades 0,6 ¢ 0,8. Com
respeito as sistemas propulsivos observamos que, o sistema B tende a manter o objeto dentro do
cinturdo por um tempo menor. A diferenca entre os sistemas propulsivos com relagdo ao tempo de

permanéncia ¢ da ordem de 2%.

6. CONCLUSAO

O intuito desse projeto era estudar varias manobras de transferéncia entre uma orbita (LEO) e
a Orbita da Lua, e expressar um parecer quanto a otimiza¢do do mesmo em relagdo ao tempo de
permanéncia no cinturdo de Van Allen e o consumo de combustivel. Para isso simulamos quarenta
casos de transferéncia de baixo empuxo, mudando as condigdes iniciais € o sistema propulsivo
empregado para a manobra. A transferéncia de baixo empuxo por si s6 ja ¢ uma método econdmico
quando se refere ao combustivel utilizado. Sua desvantagem esta relacionada ao tempo em que a
manobra ¢ efetuada.

Com base no que foi analisado, concluimos que, manobras cujas 6rbitas iniciais sejam mais
excéntricas juntamente com o sistema propulsivo 4, sdo 6timas com relagdo ao combustivel
necessario para efetud-las. Com respeito ao tempo de permanéncia no cinturdo observamos que
existe uma excentricidade entre 0,4 ¢ 0,6 em que o tempo de permanéncia ¢ maximo. Mais estudos
s30 necessarios para definir qual excentricidade tem a menor otimizagao relacionada ao tempo de
passagem no cinturdo de Van Allen. No entanto manobras cujas as excentricidades sejam as
menores (e = 0,0) possiveis ou maiores (e=0,8) possiveis, tendem a minimizar o tempo em questao.
Porém a melhor otimizagdo do tempo de permanéncia vem por parte de manobras cujas orbitas
iniciais sejam altamente excéntricas. Em relacdo aos propulsores temos que o sistema B se mostrou

mais eficaz que o 4 quanto ao tempo de permanéncia.
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