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INTRODUCAQO

Este trabalho iniciado em Fevereiro de 2011 consiste em estudar os efeitos das
caracteristicas orbitais de um veiculo espacial apdés realizar manobras assistidas por
gravidade (ou manobras de swing-by) em que um veiculo espacial faz uma passagem
préxima a um corpo celeste para ganhar ou perder energia, velocidade e momento

angular.

E sabido que um veiculo espacial € controlado além dos seus propulsores, também por
diversas forgas fisicas: forga gravitacional exercida pelos planetas e/ou pelo Sol, forga
atmosférica, forga eletromagnética, pressdo de radiacio solar, etc. Dependendo da
missdo interplanctaria estas forgas fisicas bem como a distincia e a duragdio podem ser
decisivas para determinar a trajetoria destes veiculos. Com o objetivo de economizar
combustivel e com as circunstincias de diversas forgas aplicadas, diferentes modelos
podem ser utilizados na determinagfio das orbitas destes velculos. A determinagio das
trajetérias dos veiculos em questio, no sistema solar, considerando o efeito
gravitacional de diversos corpos, pode ser resolvida através de integragdo numérica com

auxilio de métodos existentes na literatura de extrema importdncia na analise da misséo.

Em missdes interplanetarias diversas técnicas utilizadas na determinagéo de trajetdrias
sd0 apresentadas na literatura (Prussing, 1993). Neste estudo daremos énfase a
trajetdrias assistidas por gravidade onde sera utilizado o método conhecido por patched
conic. Este método é apresentado por Broucke (1988) e Prado (1993), utilizado para
analisar missdes envolvendo corpos celestes € um veiculo espacial (uma particula) ou
corpos celestes e uma nuvem de particulas. A idéia basica deste método consiste em um
problema que pode ser estudado assumindo um sistema formado por trés corpos: um
primério de maior massa, um secunddrio de massa finita que estd orbitando o corpo
primario € uma particula (veiculo espacial) de massa infinitesimal que permanece
orbitando o primdrio ¢ faz uma passagem préxima do secundario. Essa particula ao
passar proximo do corpo secunddrio pode ter sua energia, velocidade e elementos
orbitais alterados em relagio ao corpo primério. Estas variagdes sfo determinadas com
base nos instantes anteriores e posteriores a essa passagem proxima ocorrendo sempre

em uma regido conhecida como esfera de influéncia, isto €, em uma regifio em torno de



planeta onde se deseja realizar a manobra em que a atragdo gravitacional dele é

predominante sobre os demais planetas (ver Fig.1).
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Figura 1- Orbitas envolvidas na manobra. Fonte: Prado (2001)

Justifica-se a escolha desse tema, pois podemos observar um grande avango tecnolégico
na drea espacial, onde visamos completar mais missdes com sucesso, diminuindo seus
custos, aumentando a utilizagio da energia dos planetas visitados para assim obter a

economia de combustivel.

REVISAO BIBLIOGRAFICA

A manobra de swing-by ¢ a parte da mecinica celeste em que seus primeiros estudos
foram iniciados cerca de 150 anos atras, com o problema de dois corpos em drbitas
keplerianas, onde o veiculo espacial se move em torno de um corpo celeste. Como
exemplo de missSes envolvendo swing-bys, temos: a missdo Voyager, a qual foi para
planetas exteriores do sistema solar (a partir de Jipiter, conforme Fig.2) com o uso de
swing-bys utilizando a gravidade dos planetas visitados, onde ganharam energia
(Kohlhase e Penzo, 1977).



Figura 2- Manobra de swing-by. Fonte: Prado (2001)

Outras missdes que utilizaram as trajetorias swing-by obtiveram sucesso sio (Prado,

2001):

O uso do planeta Vénus para uma viagem da Terra até Marte; (Szebehely, 1965);
O uso do planeta Japiter para fazer uma forte alteragdio na inclinagdo do plano
orbital de uma nave espacial, de modo que ela seja transferida para uma orbita
que tenha um plano orbital perpendicular a ecliptica. Essa manobra ja foi
realizada na pratica, com a finalidade de observar os pélos do Sol na missdo
Ulysses (Carvell, 1985);

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
(Bymes e D'Amario, 1982);

0 uso de sucessivos swing-bys com a Lua para obter geometrias desejaveis nas
érbitas das naves espaciais ao redor da Terra, tais como os satélites que
observam fendmenos solares. Conforme visto em Farquhar e Dunham (1981). A

Fig.3 mostra o exemplo de Farquhar € Dunham, 1981;
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Figura 3-Manobra de swing-by e algumas varidveis. Fonte: Prado (2001)



OBJETIVO

O objetivo deste trabalho & investigar a variagdo de energia, variagdo de velocidade ¢
dos elementos orbitais antes e depois da realizagdo de manobras como também o
numero de possiveis manobras com finalidade de verificar a distincia 6tima de
aproximacgio que um vefculo deve ter para se obter menor consumo possivel. Na
realizagfio de multiplos swing-by sera possivel analisar também o niimero de manobras

suficientes para o vefculo escapar ou colidir com o planeta secundario.

MODELO MATEMATICO

E sabido que a descri¢do matematica das manobras em estudo consiste na mudanga de
trajetéria que um veiculo espacial de massa infinitesimal (M3) executa quando passa
préximo a um corpo de massa M2 (M2>>M3) com 6érbita em torno de um corpo de
maior massa (M1>M2). Devido 4 manobra de swing-by, a aproximagdo do corpo M3
com o corpo M2 pode gerar uma perda ou um ganho de¢ energia. Tomando como
referéncia a Fig. 4 o modelo apresentando por Prado (2001), notamos a existéncia de
dois pontos para o possivel encontro, denominados A e B, e a distincia em que o
veiculo se aproxima do corpo M2, chamado de rp. Estas condi¢des também sio

fundamentais para se obter uma manobra otimizada.

Figura 4- swing-by no plano

A determinagdo dos elementos orbitais antes do encontro com o planeta sdo obtidos

pelas equagdes:



a=— (1)
—-1_ P

e=1- — (2)
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E= 5 (3

C=+u,.a(l—e?) (4)

Onde:

a= semieixo maior

e= excentricidade

E=energia, u;, = GM = 1,33.10"
C= momento angular

A magnitude da velocidade do veiculo espacial em relagdo ao Sol no momento que

cruza a orbita do planeta é obtida através da equagfo:

_ 2 1 5
Vi = ﬂs(a_'&) (5)

Com isso, é possivel encontra também a anomalia verdadeira (6). Com a a Eq. (6)

encontraremos dois valores para 8 relacionados respectivamente com os pontos A € B.

—p2
6 =cos~t %(M_ 1) (6)
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A seguir, determinamos a magnitude da velocidade do veiculo espacial em relagdo ao
planeta no momento do encontro. Temos a presenca do dngulo entre a velocidade

inercial ¢ o vetor velocidade do planeta como mostrado abaixo:



Vo = v 2+ 0,7 — 2v; v, c08Y (7

Onde y é:

tan-1 ( esin @ )
= 1an

Y 1+ecos8

A Figura 5 mostrada abaixo mostra a configuragdo da magnitude das velocidades, ¢ a
determinacio do dngulo de aproximagdio y. Quando obtivermos 1, a rotagdo do vetor
velocidade serd no sentido horario. Quando 1, a rotagfo do vetor serd nos sentido anti-

horiério. Estes dngulos sfio determinados através da Eq.(8).
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Figura 5- Soma vetorial envolvida no swing-by. Fonte: Prado (2001)
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Onde B e 6 sdo:
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Ky € a constante gravitacional do planeta onde ¢ realizado a manobra. Com os

respectivos valores de v, podemos concluir que a energia ap6s a manobra sera:



i) Se o swing-by ocorre na frente de M2, (0°< y<180°), a energia decresce de

M3 com uma perda méxima quando y=90°.

it) Se o swing-by ocorre atrds de M2, (180°< y<360°), a energia aumenta de

M3 com um ganho maximo quando y=270°.

Com isso chegamos a uitima parte que consiste na determinacdo da variagfio de energia

(AE), momento angular (AC) e variagio de velocidade (Av) ap6s a manobra.

Av = B — B; = 2|B,|sin é (11)

AE =E,—E_=—3,—B,sinésiny (12)
AE

AC =— a3
W

Onde w ¢ a velocidade angular entre os corpos primérios, ¢ o 4ngulo de deflexdo, E € a
energia antes do encontro. Analisando essas equagdes (12) e (13), podemos dividir as

orbitas da seguinte maneira:

o Eliptica direta: energia negativa e momento angular negativo;
o Eliptica retrograda: energia negativa e momento angular positivo;
= Hiperbdlica direta: energia positiva ¢ momento angular negativo;

e Hiperbolica retrograda: energia positiva e momento angular negativo;

Por fim, podemos encontrar o semi-cixo (a) € a excentricidade (¢) depois da manobra

através da variagio da energia e do momento angular.

oK
a= >F (14)
e= J1- (5 (15)
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MATERIAL E METODOS

A metodologia utilizada para o estudo de manobras proximas por um corpo celeste que
inclui uma teoria ja desenvolvida e apresentada por Broucke (1988) e Prado (2001)
onde apresentam o problema restrito de trés corpos. O modelo numérico serd
demonstrado para a determinagiio de pardmetros para uma nova trajetoria apos a
manobra realizada por um corpo celeste, avaliando assim a variagdio de energia,

momento angular e velocidade.

CRONOGRAMA DE ATIVIDADES PREVISTAS E REALIZADAS

1 -Realizagio de pesquisa bibliografica;

2- Apresentagio de semindrios;

3- Desenvolvimento de equagdes analiticas;

4-Estudo tedrico € montagem inicial dos algoritmos;

2011
ATIVIDADES | fev | mar¢ | abril | maio | jun | jul
Atividade 1 ok | ok Ok
Atividade 2 Ok | Ok Ok
Altividade 3 Ok Ok Ok | X
Atividade 4 |
Atividade 5 /]

| Atividide 6
Atividade 7 -
Atividade 8 . | e

ok- Atividade realizada; x- em andamento

Etapas a Concluir:

4-Estudo tedrico e montagem inicial dos algoritmos;

5-Comparagdo entre 0s modelos desenvolvidos e geragdo de resultados
6-Geragdo de resultados e simulagdes para outros sistemas;

7-Redigir trabalho ¢ participagio em eventos;

8- Elaboragdo do relatério final ¢ submissio de trabalhos.

2011 2012

ATIVIDADES | jul | ago | set | out | nov | dez | Jan | fev | marg | abril | maio | jun | jul
()
ATIVIDADE4 | X | X 1 X
ATIVIDADE 5§ X X X
ATIVIDADE 6 X [ X X
ATIVIDADE 7 X X
ATIVIDADE 8 X X
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