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RESUMO

As técnicas adotadas para trajetérias de trangf@trorbitais para missdes
espaciais tém sido amplamente melhoradas nas sltoaadas, tentando explorar o
fendmeno de captura gravitacional, onde os prolded® dois e de trés corpos séo
extremamente abordados. Este fendmeno permite enwvtdsimento das chamadas
transferéncias de baixa energia, que sdo posséveientrar regides onde as atracdes
gravitacionais agem em conjunto, tendo como vantag®ea quantidade muito reduzida de
combustivel.

Neste estudo estamos interessados em analisartacale um veiculo espacial
fazendo comparacdes para missdes envolvendo praldentdois e trés corpos e analisar
sua influéncia na missdo. Através de um integradarérico, iremos examinar da érbita de
insercdo que vai colocar a nave espacial em ¢éehitdorno de um primario, a variagao de

velocidade do veiculo e a excentricidade no indeiananobra e no final.

Palavras-Chave “Astrodindmica; Mecénica Celeste; Captura Grawiaal’.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho iniciado em Agosto de 2014 consistedar continuidade ao estudo o
problema da captura gravitacional no problemaitestos trés corpos e no de dois corpos,
suas diversas caracteristicas e finalidades. Hohrfi#25), Belbruno e Miller (1990a,b) e
Yamakawa(1992), foram um dos diversos pesquisadmrestudar transferéncia orbital
incluindo o fendmeno de captura gravitacional terédpa. Aproveitar do captura
gravitacional proporcionada por planetas e luaskgummas missdes, podem fazer com que
um veiculo espacial possa viajar através do sissanaa sem a necessidade de uma grande
guantidade de combustivel necessario no bordo ®a aapacial. Além disso, alguns
veiculos durante sua trajetoria podem nao ter iddde suficiente e precisa da assisténcia
gravitacional para completar seu trajeto. E o cdsoVoyager 2 e Apollo 11, que
necessitaram de um novo impulso de velocidade cajuda gravitacional para seguir seu
trajeto. Captura gravitacional ocorre, quando aeetidade orbital de movimento em
torno de um corpo celeste é alterada para um vaéoror que 1, com apenas ajuda de
forcas gravitacionais e sem o uso de qualquernsistde propulsdo. E sabido que o
fenbmeno ndo é uma captura permanente, mas padileaefente reduzir o consumo de
combustivel.

Neste trabalho, questdes importantes como o eflEt@xcentricidade planetaria na
captura tanto para o problema de dois e trés caposs variagcdes de energias e variacbes
de velocidades necessarias para impulsionar a aaveeu destino. Para esse estudo,
levamos em consideracédo o sistema Jupiter-Eurdppiter-Ganymede.

Justifica-se a continuacdo do estudo desse terstg sua importancia para a area

espacial e por possuir varios impactos positivosiera missdo espacial para se explorar.

1.1 Objetivo

O objetivo principal deste trabalho é dar contiadiel ao estudo de fenémeno de
captura gravitacional e procurar novas caracteaistorbitais em missdes hipotéticas.

Queremos também, utilizar a captura para compape wwpicos investigados em
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Mecéanica Celeste, o problema de dois e trés coRmendo assim, definir qual deles &

o melhor para uma missao espacial.

2. MODELO MATEMATICO

2.1Problema de Dois Corpos

Podemos ver na figura 1.1 o movimento de duascpéa de massk;e M,, em

um sistema inercial. Temos pge r, seus respectivos vetores de posicao.

Figura 1 — Sistema de coordenadas no problema deis@orpos

AZ Ml

(Fonte: Koiti Kuga,H.; Rama Rao,K.; Carrara,V.; 8D0

Onderr, =r, +r
A equacédo do movimento da particula da magsaem relacao ¥, é:

. r
f= o (1)

Onde,u = G(M1+ Mz)
Para o céalculo da velocidade orbital, temos ded#&rd/ecanica Celeste a equacao
da energia viva ou “vis-viva:

o_ 2 1 ()

vi=p——=
r



Ondaz é o semi-eixo maior.

Assumindo uma orbita circular, a velocidade resaih:

2_ H 3
a

v =

E sabido na Mecanica Celeste que para transferisatélite de uma Orbita mais
baixa para uma mais alta, deve-se estimula-lo eamadbrbita inicialmente circular para
oOrbita eliptica e, apos isso aumentar a velociagedapogeu com o intuito de voltar para a

Orbita circular.

2.2 Problema Restrito de Trés Corpos

Seguindo o modelo do problema restrito de trésaremos 0 movimento do veiculo
espacial cuja massang), € tida como desprezivel e que sofre a acdo gramital dos
outros dois primariosi,; em,). O corpo principal tem o controle do veiculo stalentro
da esfera de influéncia, assim como as luas emOoshita, porém com uma menor

intensidade. O terceiro corpo fica em um planandgimento em relacdoma; em,.

Figura 2 — Condic¢®es iniciais do veiculo espacial

Fonte: Adaptado de Howard D. Curtis (2010)

Consideramos na figura 2, sendo d a altitude inicda nave espacial (S),

¢ a coordenada polazimute da nave espacial sentido anti-horario positivoideed partir
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da linham,-m,, vbo a velocidade inicial de nave espacial em relacémagdo do sistema
m,-m,, gamma o angulo inicial da trajectéria de vooa dfistancia da superficie da lua no
tf e vf a velocidade relativa no tf.

Temos que as equacdes de movimento para o probésinido de trés corpos séo:

. . _ . 6Uu_ s 4
x-2y—x Sx  6x ES;
o . sU _ 8Q

AR A

_1,2 2y 18 v

Em que x e y sdo eixos perpendiculares originadazntro comum de massa.
2.3 Captura Gravitacional

Dentro do estudo do fenbmeno de captura, temoseitoacbasicos dentro do
problema de dois corpos na mecanica celeste quengéotantes para sua melhor fixacao.
Conceitos como os apresentados por Prado e Viet@ (1998), onde:

a) Orbita Fechada: Com uma velocidade insuficientea pescapar, uma nave
espacial fica presa em 6érbita ao redor de um coeptral. Para que isso ocorra,
€ necessario que a energia dos dois corpos coadadeem uma missao, tenha
seu valor negativo.

b) Orbita Aberta: A nave espacial possui velocidadiisnte para que o corpo
escape do corpo central, possibilitando que a mespacial tenda ao infinito
independente da sua posicéo inicial. E, ao contdaiorbita fechada, o valor da

energia devera ser positiva.

A equacao da energia dos dois corpos pode sertdesomo: E = (V2/2) —i(/r),
onde V é a velocidade da nave em relacédo ao cemtoat, 1 € 0 parametro gravitacional
do corpo central; € a distancia entre a nave e o corpo central.

Yamakawa (1992) apresentou estudos que abordaaamesggia variando. Quando

a variagao vai do positivo para o negativo temoshamada captura gravitacional



temporaria. E de forma contraria, a energia passdadegativo para o negativo, o escape

gravitacional.

3. VALIDACAO DOS RESULTADOS

Com um objetivo mais amplo da influéncia gravitaaloem um veiculo espacial por
um planeta ou lua, resolvemos analisar a miss&atflite saindo de Jupiter em direcédo a
Lua de Jupiter, Europa, e voltar para Jupiterizadtihos a gravidade da Europa para gerar o
fenbmeno de captura e economizar combustivel enraeto. Porém, podemos notar pela
figura 3 apos ficar a uma distancia de 3.88384xkm da Europa, o satélite sofre escape
no sentido anti-horario com uma velocidade reldiival de 254.936 km/s.

Figura 3 — Trajetéria do veiculo espacial para sigma Jupiter-Europa

x 10°

¥, km

X 1U8
Na figura 4, encontra-se a variacdo de energia geteamissao onde fica cada vez
menor. Segundo Prado (2001), a energia é conhpoidg, onde se encontra a soma das

energias cinéticas e potencial do problema deawos, isto é:

E=v2 _2km (7)

r
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Onde r e V sao respectivamente, a distancia eaxidalde do primeiro corpo,
em relacdo ao segundaon,, e uy, que é parametro gravitacional do sistema, é
adimensional. A causa disso € pela grande massplasheta primario, Jupiter e sua
gravidade, que ao colocar em comparagdo a Europ&ito é muito pequeno. Por esse
motivo, resolvemos pegar a maior Lua de Jupitemy@ede, que possui um efeito

gravitacional maior, para o estudo.

Figura 4 — Variacéo de energia do veiculo espaciab sistema Jupiter-Europa
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O satélite apoés ter viajado desde a Terra com wetexrdinada velocidade, tem o
destino de entrar em Orbita em torno de Jupitera Bae isso acontega, uma reducdo de
velocidade é necessaria com a ajuda da assistgrav#acional. Colocando o veiculo
espacial em um caminho que o traria para perto dey@ede, retardaria o veiculo
requerendo uma menor variacdo de velocidade palacé&t na O6rbita desejada.
Ganymede orbita Jlpiter a uma distancia de 11@Pxkm. Uma funcédo Matlab foi criada
para prever a posicdo da lua e da velocidade st@daéesolucdo de equacdes de Kepler

para o tempo determinado.
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Apés a posicdo da lua havia sido definido, util@a@s equacdes do movimento
para calcular a altitude minima que o veiculo fieaca da superficie da Lua, que foi de

aproximadamente 318 km.

Figura 5 — Posicéo do satélite em relacéo a Ganymeed
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A equacao de dois corpos do movimento, a equacdanmbém foi integrada
numericamente para mostrar o caminho a nave e$paviria, sem consideracdo a

presenca da lua. Na figura 6 demonstramos a trigjeto veiculo com efeito e sem o efeito

do terceiro corpo.
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Figura 6 — Trajetéria do satélite para problema dedois corpos e no sistema JUpiter-Ganymede
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Ao entrar na esfera de influéncia de Jupiter, padeaplicar a equacéo 2, para
calcular a velocidade do satélite neste ponto,rgsglta em 7,415 km/s e assumindo que é
uma Orbita circular, pela equacéo 3, esse valostese-se para 13.0582 km/s. A diferenca
entre as duas velocidades produz uma velocidadtveelde -5.643 km/s no satélite em

comparacao a Jupiter.
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Figura 7 — Semi-eixo maior e excentricidade a pdrtda velocidade inicial
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Caso a missdo permanecesse nos dados apresemtadosm a velocidade
encontrada, o satélite ndo teria velocidade sufieipara dar a volta em Japiter e voltar
para seu local de origem. Pelo contrario, eleagsieapar tendendo ao infinito. Na figura 7,
temos os valores do semi-eixo maior e excentrieidaala essa primeira trajetéria, onde
podemos notar que o valor da excentricidade percesse maior que 1, indicando 6rbita
aberta e uma energia de 6.29 unidades candnicas.

E sabido que para que ocorra captura gravitac®aahave se aproxime de Jupiter,
necessitamos de uma orbita fechada. Para queiessos que impulsionar o satélite a uma
nova velocidade. David Benson (2000), mostrou cara ps valores de 78° km para o
raio do perigeu €0° para o raio do apogeu, teriamos a nossa Orbigjaties Atribuindo
esses valores novamente na equacao 2, achamoselocalade nova dada por 18,401
km/s e a velocidade do perigeu, equacédo 4, que883a &m/s. Para achar a velocidade de
impulso, basta fazer a diferenca, da qual se ereeh#d521 km/s.

Aléem da importancia da diminuicdo da velocidage,nesse momento que

Ganymede demonstra maior destaque. Para que realuz@locidade necessaria para
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colocar o satélite em Orbita em torno de Jupitemas utilizar da assisténcia gravitacional
da maior Lua de Jupiter.

Ao mapear trajetorias de captura primeiramente cgroblema de dois copos em
torno de Jupiter e depois com o movimento de to#pos, usando em conta Ganymede.
Verificou-se que a Orbita de dois corpos necesaitse uma velocidade de -1,327 km / s,
enquanto a orbita de trés corpos iria necessitapgaas -0,9356 km/s, uma reducao de

29,501%. Acarretando na economia de combustivelvaloulo, dada a mudanca de
29,501% da velocidade necessaria para colocaeliteam orbita de Jupiter.

Figura 8 — Semi-eixo maior e excentricidade apésudanca de velocidade
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Apds a mudanca de velocidade, nota-se pela figjgee a excentricidade muda seu
valor para menor que 1, indicando Orbita fechadan com valor de energia
aproximadamente - 11.84 unidades candnicas. Corbita dechada, o satélite consegue
NAo escapar e seguir sua trajetdria esperada.

A trajetoria do satélite para o problema de tréspa@® onde levamos em

consideracdo Ganymede, pode ser demonstrado geta 6.

15



Figura9 — Orbita do satélite no problema de trésorpos
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4. CONCLUSAO

Podemos concluir que o problema de trés corpodiawedn uma melhor propor¢éo,
missdes espaciais. Encontramos uma reducéo apaemante de 30% na velocidade na
manobra na Orbita de insercdo que colocou o satéfit Orbita em torno de Jupiter,
atribuimos Ganymede como o terceiro corpo.

Utilizando da forca gravitacional de planetas @d,ypode ocasionar em uma reducao
estratégica de combustivel e contribuindo com d@ocda missdo. Além disso, ajuda que
possamos administrar a velocidade da nave espaaial que a mesma nao perca sua

trajetdria escapando do corpo central e mudara&hibertas para fechadas.
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