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ESTUDOS SOBRE A DINAMICA E CONTROLE DE
ESPACONAVES PROPULSADAS POR VELAS SOLARES,
APLICADO AO PROBLEMA DE DESVIO DE ROTA DE
COLISAO DE ASTEROIDES COM A TERRA

RESUMO

O objetivo deste trabalho — o qual tem prazo para finalizagdo é julho de 2017 — é
apresentar a modelagem dindmica de projeto para sistemas de controle para alterar a
Orbita de objetos em rota de colisdo com a Terra. Alguns métodos serdo considerados,
entre eles a utilizacdo de velas solares para propulsdo de naves que atuardo no desvio
dos objetos em colisdo ou Near Earth Objects (NEOs), assim como impactadores
cinéticos e outras opcBes. A utilizacdo de velas solares para viagens interplanetarias é
uma opc¢do bastante interessante pelo fato da propulsdo ndo utilizar propelentes
quimicos. O propelente é a pressdao de radiacdo solar que, ao ser refletida sobre a
superficie da vela, gera empuxo, fazendo a nave acelerar e ganhar velocidade com o
passar do tempo. Embora seja menor se comparada com a forca de empuxo gerada por
foguetes convencionais, a propelentes quimicos ou iénicos, € inextinguivel. I1sso implica
em aceleracdo a todo instante, com velocidades crescentes. O trabalho descreve
conceitos abordados na literatura, tais como o0 “rebocador a gravidade”, que utiliza a
forca gravitacional mitua entre uma nave propulsada a vela, a qual pode pairar sobre
um asterdide alvo, agindo como um cabo de reboque; ou utilizar uma érbita nédo
Kepleriana ao invés de uma Orbita estatica, para economizar combustivel. Pretende-se
que tal sonda intercepte a Orbita do asterdide alvo e “ancore” neste objeto. Com 0 passar
do tempo a Orbita do NEO se modifica por tal acdo. Essa nave devera ficar numa
altitude de algumas centenas de metros e 0 eixo que passa pelos centros de massa da
nave e asteroide devera ter uma inclinacdo de aproximadamente 55° em relacdo a
direcdo da velocidade do asteroide, para produzir a forca necessaria para reboca-lo.
Pretende-se para os trabalhos futuros descrever as opc¢des de desvio ndo nucleares que
utilizam impactadores cinéticos, rebocadores de gravidade e velas solares de uma

maneira mais aprofundada, enfatizando os aspectos da modelagem dindmica e controle.

Palavras-chave: Colisdo. Asteréide. Cometa. Controle. Dindmica.



STUDIES ON THE DYNAMICS AND CONTROL FOR
SOLAR SAIL SPACECRAFT, APPLIED TO DEVIATION
COLLISION ROUTE OF NEAR EARTH ASTEROIDS

ABSTRACT

The ultimate goal of this work - which has a term for completion in July 2017 - is to
apply the classical control theory in the design of a satellite attitude control system
propelled by solar sails. The aim of this work present the design procedures for a control
system necessary to change the orbits of objects on a collision course with Earth. The
use of solar sails for space travel is an interesting option because they do not require a
large amount of propellant to move around in space. This happens because the solar sail
does not use the propellant traditional way power source as its main propellant is
sunlight provided from the sun. This radiation force while being reflected on the surface
of the sail generates a time, making snow accelerate and gain speed over time. Although
this force is smaller compared to a conventional rocket using chemical propellants to
gain acceleration, this force is constant and is provided by the sun itself, unlike the
rocket that depends entirely on the fuel that lasts a short time losing speed faster than
see her. To accomplish this mission to divert orbit collision course objects to the Earth,
we use the concept of gravity tractor, which uses the mutual gravitational force between
a spacecraft propelled by solar sail hovering at a target asteroid as a towline using a
non-Keplerian orbit instead of a static orbit to save fuel. This will probe go intercept the
orbit of the target asteroid and will "anchor"” in this object. When entering a nearby
orbit, the object that ship will slightly attract the object over time will have their orbits
modified by such action. This spacecraft should hover at an altitude of hundreds of
meters and the axis passing through the centers of mass of the spacecraft and asteroid
should have a slope of approximately 55° to the direction of the velocity of the asteroid
to produce the necessary force to tow it. It is intended for future work to describe the
non-nuclear deflections options using kinetic impactors, gravity tractors and solar sails

of a greater depth, emphasizing the aspects of dynamic modeling and control.

Keywords: Collision. Asteroid. Comet. Control. Dynamics.
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1 INTRODUCAO

Vaérios problemas terdo que ser enfrentados para realizar viagens espaciais a longas
distancias, para o sistema solar exterior ou mesmo missdes para o interior galactico. Um
deles com toda a certeza é a questdo da escolha do combustivel para realizar tal
empreendimento. Os métodos atuais mais conhecidos utilizam como combustivel
energia quimica ou propulsores idnicos, os quais utilizam feixes de luz a base de energia
elétrica. Esses métodos apresentam desvantagens no que diz respeito a utilizacdo para
longas viagens interplanetarias e galacticas, pelo fato da quantidade de combustivel
necessaria ser absurdamente grande, em comparacdo com a quantidade necesséria para
missdes de curto prazo. Outra desvantagem associada a estes tipos de combustiveis é a
massa do veiculo. Uma vez que a maior parte do veiculo deve ser ocupada por
propelentes e havendo a necessidade de uma quantidade consideravel, a massa do

veiculo resulta num pardmetro que torna a missao quase que inviavel.

Uma alternativa para resolver este problema seria a utilizagdo de um novo tipo de
energia que possibilitaria uma viagem espacial com menor custo em compara¢do com
os modelos atuais, no caso, propelentes quimicos e/ou idnicos. Ha vérias tecnologias
sendo gestadas para curto e longo prazo. Uma fonte de energia que poderia ser usada é o
Sol, mais precisamente a pressdo de radiacdo solar (PRS). Utilizando a PRS, as
desvantagens mencionadas no paragrafo anterior seriam eliminadas e atender-se-ia a
outro requisito importante, que € o custo de projeto, pois a quantidade de energia
embarcada no veiculo seria menor, consequentemente aumentando a area de carga Util e

instrumentacdo, possibilitando a realizacdo de mais tarefas exploratorias.

Para utilizar a energia solar como forca propulsora € necessario um equipamento que
consiga captar tal energia de maneira eficaz. Esse equipamento € a vela solar. Velas
solares sdo grandes refletores que refletem os fotons de luz solar para gerar empuxo as
espagonaves na qual estdo acopladas. A desvantagem na utilizacdo de velas solares seria
a dificuldade de elaborar um sistema de controle capaz de realizar manobras para
manter o controle de atitude, ja que tal objeto possui grandes dimensdes é flexivel e com
grandes momentos de inércia. Resolvendo este inconveniente, as missoes

interplanetérias utilizando velas solares mostram um caminho promissor.



Um exemplo de missdo interplanetaria que poderia utilizar velas solares é uma para
mitigar o risco de objetos em rota de colisdio com a Terra, utilizando a forga
gravitacional matua entre este objeto e a nave propulsada por velas solares, que é o foco
deste trabalho de iniciacdo cientifica. Na realidade, pretende-se com esse trabalho
descrever varios tipos de modos de interceptar/desviar objetos em rota de colisdo, a
menos das op¢des que envolvam explosdes nucleares. Da-se certa énfase a descricédo do
modo que envolve propulsdo a vela, pelo fato do custo do projeto ser menor e o
conceito de velas solares ser um tema que vem ganhando espaco em pesquisas visando

viagens espaciais, além de atender de maneira eficaz o problema proposto.

Portanto, neste trabalho sdo estudadas aplicagcbes de missdes de velas solares em um
problema astrodinamico complexo: o de mudar a trajetoria de objetos proximos da Terra
(NEOs, do inglés Near Earth Objects) para mitigar a ameaca de impacto com a Terra.
Este trabalho pretende introduzir brevemente um problema astrodindmico tecnicamente
desafiador, que é o de desvio de NEOs e também pretende descrever as opcbes de
desvio ndo nucleares que utilizam impactadores cinéticos, rebocadores de gravidade e
velas solares. Os aspectos da modelagem dinamica e controle sdo enfatizados ao longo
do trabalho, o qual é um é um apanhado e descricdo das referéncias que tratam dos
assuntos abordados e se apoia basicamente nos trabalhos de Bong Wie e colaboradores
(DACHWALD et. al., 2006; MURPHY; WIE, 2004; WIE et al., 2004; WIE et al., 2005;
WIE, 2005; WIE, 2007; WIE, 2008).

Um dos temas abordados no trabalho € a proposta de alterar a érbita de possiveis
meteoros em rota de colisdo com a Terra utilizando o método de “rebocador de
gravidade”. Este método consiste em utilizar a forca gravitacional mutua entre o
asterdide alvo e a nave espacial, uma pequena forca que altera a trajetéria original do
objeto. Para alcancar tal objetivo a nave deve interceptar a oOrbita do asterdide, ser
capturado gravitacionalmente por este, de maneira que fique pairando numa altitude de
dezenas de metros. O eixo que passa pelos centros de massa da nave e asteroide devera
ter uma inclinagdo de 55° em relacdo a direcdo da velocidade do asteroide, para
produzir a for¢a necessaria para reboca-lo. Se o objeto em rota de coliséo for descoberto

com um tempo de antecedéncia suficientemente grande — de 10 a 20 anos — uma



alternativa viavel seria a utilizacdo de uma nave propulsada a vela solar, que seria
colocada numa oérbita de interceptacdo com o asteroide. A nave teria que viajar grande
distancia e a quantidade combustivel necessario seria enorme para realizar tal missdo

com naves com sistemas propulsivos a base de propelentes quimicos e/ou idnicos

Com relagdo ao contetdo do trabalho, o Capitulo 1 apresenta uma introdugdo sobre o
assunto. A forca perturbadora na dindmica das naves propulsadas a vela € a forca de
pressdo de radiacdo solar (PRS). O Capitulo 2 aborda os modelos de pressédo de radiacao
solar encontrados na literatura (WIE, 2008). O Capitulo 3 apresenta um texto que se
tornou lei, aprovada pelo Congresso dos EUA em 22 de dezembro de 2005, retratando a
preocupagdo do governo norte americano com a eminente ameaga de sermos atingidos
por asterdides e cometas. O Capitulo 4 aborda as tecnologias para desvio de objetos em
rota de colisdo com a Terra. O Capitulo 5 descreve a deflexdo de asterdides usando o
principio do rebocador de gravidade. O Capitulo 6 descreve os parametros orbitais e
Orbitas ameacadoras que um asterdide pode assumir levando risco para a humanidade. O
asterdide Apophis é tomado como exemplo de asterdide alvo, para ilustrar o conceito de
deflexdo de asterdides utilizando a forca matua gravitacional entre uma nave espacial e
um asteroide alvo, como se fosse um cabo de reboque. O Capitulo 7 mostra um exemplo
ilustrativo de uma sonda de 1000 kg que serve para rebocar o asterdide Apophis. O
Capitulo 8 descreve um desenvolvimento preliminar conceitual de tal rebocador de
gravidade a vela solar para deflexdo de asteroides e também as arquiteturas de sistemas
de deflexdo de NEAs (asteroides proximos da Terra). No Capitulo 9 estdo as conclusdes
do trabalho e no Capitulo 10 as referéncias bibliogréficas.



2. MODELOS DE PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

Neste capitulo sdo descritos os modelos de pressdo de radiacdo solar com a finalidade
de analise e projeto de controle de atitude de espagconaves a vela. Estes modelos néo
incluem os efeitos de rugas e vinculos do filme da vela, deformacéo térmica e vibracao
estrutural. Ao longo deste capitulo as velas solares sdo consideradas rigidas (embora
sejam, de fato, grandes estruturas membranosas flexiveis), uma vez que o controle da
atitude e o direcionamento do vetor de empuxo devem ser executados muito lentamente

para ndo excitar os modos estruturais de vibracao.

As forcas de pressao de radiacdo solar (PRS) séo causadas por fétons que colidem com
uma superficie no espaco. Se uma fracdo p, dos fotons que colidem é absorvida, uma
fracdo ps é refletida especularmente e uma fracdo pq € refletida difusamente por uma
superficie, entdo, tem-se

Patps+pa=1 (2.1)
A forga de pressdo de radiacdo solar atuando sobre tal superficie plana, Lambertiana,
localizada a 1 unidade astronémica (UA) do Sol é dada por (WIE, 2008)

F = Palpo(Se@)S +2p5(S o 1) it pa(S o 7) (§ +27)]
5 5 > 2
= PA(S « 7) {(pa + pa)S + [ZpS(S o) + §pd] 71}

= PA(S 1) {(1 - p)S + [2p5(§ . ) + gpd] i}, (2.2)

em que P = 4,563x10 ° N/m? é a constante de pressdo de radiac&o solar nominal a 1 UA

do Sol, A é a area da superficie, 7 é o vetor unitario normal a superficie e S é o vetor
unitario que aponta do Sol para a superficie, como mostra a Figura 2.1. A pressdo de

radiacdo solar varia inversamente com o quadrado da distancia do Sol.

O vetor unitario que aponta do Sol para a superficie pode ser decomposto num vetor
normal a superficie e outro tangencial, ou seja,

-

S = cos ait + sin af, (2.3)



Figura 2.1 - Modelo de forca de pressdo de radiacdo solar (PRS) de uma superficie

plana imperfeita.

|

fotons que sdo
refletidos
especularmente

Fonte: Adaptado de Wie (2008)

em que « € o angulo solar, entre a normal a superficie e direcdo do Sol e £ é o vetor

unitario transversal, como mostra a Figura 2.1.

A forca de pressdo de radiacao solar também pode ser expressa por

F = F, i + F,t, (2.4)
em que

E,=PA {(1 + ps)cos?a + gpd cos a},
F, = PA(1 — ps) cosasina.
Para 0 caso em que pq =~ 0 a forca PRS pode ser expressa por
F =PAcosa {1- ps)S + 2ps cos a}
= PAcosa {(1 - ps)§ + 2pgs cosa (cos a$ +sina 51)}

= PAcosa{(1 — ps + 2p; cos? a)S + 2p, cos asin 0(51}



= PAcosa {(1 + ps cos 2a)§ + ps sin2a §l}
=FES+F.S,, (2.5)
em que §¢ € um vetor unitario perpendicular a S e esta no mesmo plano que Sed.

Para velas em oOrbitas centradas no Sol, os componentes ao longo da linha do Sol e
perpendicular a linha de Sol sdo denominados de “arrasto" e "sustentacdo",
respectivamente. O componente transversal F, fornece um controle efetivo de empuxo
para manobra orbital de naves a vela em orbitas centradas no Sol. Por exemplo, o

angulo solar que maximiza o componente transversal pode ser encontrado por

iFL = 0> L coslasina =0, (2.6)
da da

que fornece a = tan(1/42) = 35,26°. Este angulo solar 6timo de 35,26°, que maximiza
0 componente transversal é frequentemente escolhido como a orientacdo de arfagem

desejada para uma nave a vela interplanetaria numa érbita centrada no Sol.

Os componentes normal e transversal da forca PRS agindo sobre uma superficie plana
de vela, considerando propriedades éticas e térmicas da vela mais detalhadamente, séo
também descritos por (Apéndice A de WRIGHT, 1992; McINNES, 1999)

F_n _ 2 _ efBr—epBy .
i (1+ rs)cos®a + Bfr(1—s) cosa + errer (1—-17)cosa, (2.7)
F :
i = (1 —rs)cosasina, (2.8)
F = JEZ + F?, (2.9)
F
tanf = o (2.10)

em que By, By sdo coeficientes ndo-Lambertianos para as superficies frontal e traseira,
respectivamente; ey, e, sdo coeficientes de emissdo para as superficies frontal e traseira,
respectivamente; r é a refletividade da superficie frontal; s é o coeficiente de reflexdo
especular e f € o0 angulo do vetor forca PRS em relacdo a normal a superficie.

Para uma nave a vela quadrada semelhante a ilustrada na Figura 1.1, que tem as
seguintes propriedades opticas (Apéndice A de WRIGHT, 1992)



B, =079 B, =055
er = 0.05; e, = 0.55
r = 0.88; s = 0.94,

0s componentes normal e transversal da resultante da for¢a PRS séo

:—’; = 1,8272 cos?a + 0,0417 cosa — 0,0526 cos a
= 1,8272 cos?a + 0,0109 cos a (2.11a)
1% = 0.1728 cosa sina. (2.11Db)

Na pratica, a distribuicdo da pressdo ndo é uniforme em toda a superficie de uma vela
devido a curvatura (inchaco). E necessaria uma integracdo numérica das equacdes F, e
F: em toda a superficie curva da vela para determinar a distribuicdo da pressao
resultante. Isto requer um processo iterativo, pois a distribuicdo da pressdo € uma
funcdo da forma da vela, e, vice-versa, a forma é uma funcédo da distribuicdo de pressao.
Para uma nave a vela mostrada na Figura 1.1, tal processo iterativo foi usado pelo JPL
para encontrar um modelo parametrizado da seguinte forma (Apéndice B de WRIGHT,
1992)

F =nPA(0,349 + 0,662 cos 2y — 0,011 cos 4y), (2.12)

emquen=1816ey=a-p.

A forca PRS agindo sobre uma superficie de vela com uma area A é também muitas
vezes aproximada por
F =~ nPAcos?a, (2.13)

em que » € denominado de coeficiente de empuxo total da vela, normalmente em torno
de 1,8 para uma espagonave a vela real, com rugas e inchaco de velas, com um valor

maximo ideal de 7max = 2.



3. DETECCAO DE NEO, CARACTERIZACAO E QUESTOES DE
DESVIOS

Para estabelecer um plano nacional para fornecer aviso adequado a mitigacdo de
potencial perigo de NEO (Near Earth Object), o texto a seguir tornou-se lei (NASA,
2005), aprovada pelo Congresso dos EUA em 22 de dezembro de 2005, e

posteriormente assinada pelo presidente:

“O congresso dos EUA declarou que o bem-estar geral e
seguranca dos Estados Unidos requerem que a competéncia
impar da NASA seja direcionada para detectar, rastrear,
catalogar e caracterizar asterdides e cometas proximos da Terra,
para garantir um alerta e reduzir o risco potencial de tais objetos,
que estdo nas cercanias da Terra, vir a colidir com a Terra. O
administrador da NASA deve planejar, desenvolver e
implementar o programa de pesquisa de objetos proximos a
Terra, para detectar, rastrear, catalogar e caracterizar as
caracteristicas fisicas dos objetos proximos a Terra iguais ou
superior a 140 metros de didmetro, para avaliar a ameaca de tais
objetos em relagdo a Terra. O objetivo da pesquisa deve alcancar
90% de conclusdo do catalogo de objetos proximos a Terra
(baseado nas populacdes estatisticamente previstas de objetos
proximos da Terra) dentro de 15 anos apés a data de
promulgacdo desta Lei. O administrador da NASA transmitira
ao congresso, 0 mais tardar um ano apés a data de promulgacéo
desta Lei, um relatério inicial que fornece o seguinte: (A) Uma
analise das possiveis alternativas que a NASA deve empregar
para fazer o levantamento dos objetos, incluindo alternativas
baseadas em Terra e no espaco, com descri¢cdes técnicas. (B)
Uma opc¢édo recomendada e 0 orgamento proposto para realizar o
programa de pesquisa de acordo com o opg¢édo recomendada. (C)
Analise das possiveis alternativas que a NASA poderia



empregar para desviar um objeto em provavel rota de coliséo

coma Terra.”

Em resposta a esta direcdo do Congresso, um workshop sobre detec¢éo, caracterizagéo e
ameaca de mitigacdo de NEO foi realizada em Vail, Colorado, 26-29 de junho de 2006.
O Obijetivo deste seminario foi envolver peritos em NEO, comunidades cientificas e
técnicas para identificar o mais completo conjunto possivel de alternativas para atender
as diretrizes do Congresso nas trés seguintes areas: 1) Deteccdo, rastreamento e
catalogacdo de NEOs; 2) Caracterizacdo de NEOs; e 3) Desvios ou outras formas de

mitigacdo de ameagas NEO.

Em marco de 2007 Um relatério da NASA sobre NEOs, intitulado “Anélise de
Alternativas para Levantamentos e Desvio de Objetos Proximos a Terra” foi langada ao

publico (dados disponiveis online no site https://www.nasa.gov/pdf/171331main_NEO

report_march07.pdf). O relatério descreveu uma série de possiveis op¢des publicas e de

fontes privadas e depois analisaram as suas capacidades e nivel de desempenho
incluindo cronogramas de desenvolvimentos e riscos técnicos. O relatorio avaliou uma
variedade de questdes relacionadas com o programa de pesquisa de asteroides, e
também avaliou a série de abordagem que poderia ser usada para desviar um NEO
potencialmente em uma tora de colisdo com a Terra. O relatério resumido as principais

conclusbes da seguinte forma.


https://www.nasa.gov/pdf/171331main_NEO_%20report_march07.pdf
https://www.nasa.gov/pdf/171331main_NEO_%20report_march07.pdf

4. TECNOLOGIAS DE DEFLEXAO DE NEAS

Os pré-requisitos para qualquer missao espacial que pretenda desviar NEAs (Near Earth
Asteroids) sdo: deteccdo precoce, rastreamento preciso, calculo de drbita confiavel e
preciso e caracterizacdo das propriedades fisicas dos NEAs. N& é garantida a
descoberta precoce de NEAs, antes do impacto, usando sensores épticos terrestres e a
deteccdo/ rastreio de pequenos NEAs (1 km ou menos) é uma tarefa dificil, dado o
baixo albedo e pequeno tamanho. Varios conceitos e abordagens para sistemas de
deteccdo avancados, baseados no espaco e na Terra, estdo sendo desenvolvidos para

permitir um intervalo de tempo de alarme adequado (CHENG, 2002).

Entretanto, considerando que NEAs em rota de colisdo possam ser detectados antes do
impacto com um intervalo de tempo de antecedéncia de pelo menos 10 anos, o desafio
torna-se eliminar a ameaca, seja por destruir o asterdide ou alterar a trajetoria de modo
que ele ird errar a Terra. Uma variedade de sistemas incluindo: detonag&o nuclear a uma
distancia do asteroide, condutores de massa, projéteis cinéticos, raio laser e deflexdo de
baixo empuxo via propulsdo elétrica ou velas solares ja foram amplamente investigados
para resolver tal problema tecnicamente desafiador, o de deflexdo de asterdides
(AHRENS; HARRIS, 1994; HOLSAPPLE, 2005; GOLD, 1999; SCHWEICKART et
al., 2003; ADAMS et al., 2004). A viabilidade de cada abordagem para desviar um
perigoso objeto que esta chegando depende do tamanho do objeto, da velocidade de
rotacdo, da composicdo, do prazo de execucdo da missdo e muitos outros fatores.
Avalia-se que explosdes nucleares (proximo ao objeto) sdo, por vezes, muito mais
eficazes do que alternativas ndo nucleares, especialmente para asterdides maiores, com
missdao de curto prazo. Outras técnicas que envolvem a utilizacdo de explosivos
nucleares na superficie ou abaixo da superficie também sdo avaliadas como sendo mais
eficientes, embora possam aumentar risco de fragmentar o asterdide alvo. O estudo
NEAR Shoemaker do aster6ide Mathilde (CHENG, 2002) e a missdo japonesa
Hayabusa para explorar o asterdide proximo a Terra, Itokawa, sugerem que muitos
asterdides sdo essencialmente "pilhas de entulhos". Uma imagem do asterdide Itokawa,
mostrado na Figura 4.1, revela uma superficie acidentada de poeira e detritos

recolhidos. Em comparacgéo, uma imagem do asteroide IDA, que € um corpo monolitico
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solido, é mostrada na Figura 4.2. Estudos computacionais mostram que uma detonagao
termonuclear dentro ou perto de um corpo de pilhas de entulho néo seria efetiva, pois
iria dispersar os fragmentos, que continuariam a seguir a mesma trajetoria em direcdo a
Terra (RICHARDSON et al., 2002).

Figura 4.1 - Imagem do asterdide proximo & Terra 25143 Itokawa feita pela nave
espacial japonesa Hayabusa em 2005 [cortesia JAXA (Japan Aerospace

Exploration Agency)].

Fonte: Wie (2008)

Outra opcdo seria uma variacdo da velocidade impulsiva do NEA, realizado em um
Unico evento, ou em varios eventos durante um periodo prolongado. Aplicada
corretamente, sem causar fragmentacdo de um grande asterdide em pedacos menores, 0
efeito de tal AV amplificar-se-ia ao longo de décadas (ou seculos), eliminando o risco
de colisdo com a Terra. Pode-se conseguir uma variacdo gradual impulsiva tirando
proveito do efeito Yarkovsky, que atesta que num asterdide em rotagdo ha um empuxo
ndo radial, resultado da absorcdo de luz solar e reemissdo subsequente de calor.
Variando as caracteristicas refletoras e térmicas de uma area de superficie de um
asteroide, o empuxo pode ser criado na direcdo desejada. Infelizmente, as tecnologias
necessarias para tal operacdo ndo estardo disponiveis facilmente num futuro proximo.

Muitos dos esquemas de deflexdo propostos anteriormente, utilizando tal ideia do
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puxa/empurra de baixo empuxo, parecem ser impraticaveis. Estes incluem a fixacdo de
grandes velas solares, direcionadores de massa ou sistemas de propulsdo elétricos de
alta eficiéncia para girar ou tombar o asteroide, plainar o asteroide para alterar o albedo
para utilizar o efeito Yarkovsky e retirar pequenas quantidades de material da superficie
do asterdide por ablacdo, fazendo colidir um feixe de laser com o asterdide. Alguns
desses esquemas também podem exigir um ndmero extremamente grande e pesado de

veiculos lancadores.

Figura 4.2 - Asterdide 243 Ida (asteroide do cinturdo principal, ndo é um NEA)
imageado pelo sistema de imageamento a estado sélido da sonda Galileo
em intervalos de 3.057 a 3.821 km em 28 de agosto 1993. Galileo chegou
a passar a 2.400 km de Ida, que tem 52 km, a uma velocidade relativa de
12,4 km/s (cortesia da NASA)

Fonte: Wie (2008)
Um impacto cinético de uma nave espacial na superficie do asterdide causa uma
variacdo da velocidade impulsiva e a tecnologia necessaria para isso ja existe. De novo,
o efeito imediato seria pequeno, mas se aplicado a um intervalo de tempo suficiente
grande, antes da ocorréncia do impacto projetado na Terra, a deflexdo poderia ser
suficiente para fazer com que o asteroide erre o alvo (SOLEM, 1993; HALL; ROSS,
1997; PARK; ROSS, 1999; CONWAY, 2001; PARK; MAZANEK, 2003; 1ZZO et al.,
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2005). Para ser mais eficaz, a nave espacial impactante teria que ser macica ou estar se
movendo muito rapidamente em relacdo ao asterdide. Uma vez que a tecnologia atual de
lancamento impde limites a massa (incluindo propelente) que pode ser levada a uma
trajetoria interplanetaria, somos, portanto, levados a considerar projetos que maximizem

a velocidade de impacto e que ndo requerem grandes quantidades de combustivel.

Propulsdo a vela solar, sem uso de propelentes, portanto, surge como uma opc¢édo de
curto prazo para um problema tecnicamente desafiador de desviar NEAs. O conceito
anteriormente proposto de usar velas solares para puxar ou empurrar um asteroide exige
uma grande e irreal vela solar, o que ndo é tecnicamente vidvel para montar no espaco.
Além disso, a fixacdo de uma vela solar extremamente grande num asterdide que estéa
girando ndo vai ser uma tarefa trivial. No entanto, as velas solares tém o potencial de
fornecer propulsdo com custo eficaz, sem propelentes, que permite viagens mais longas
de missdo, aumento da fracdo de massa de carga Util, e acesso a Orbitas anteriormente
inacessiveis (por exemplo, alta latitude solar, heliocéntrica retrograda, e ndo

Kepleriana).

Vérias missdes de abordagem de um cometa ou um asterdide por uma nave propulsada a
vela foram propostas (ver, por exemplo, SAUER, 1977; WRIGHT, 1992; FRIEDMAN,
1988; McINNES, 1999; DACHWALD, 2005), como ilustram as Figuras 4.3 e 4.4. Um
conceito inovador de missdo com vela solar foi estudado pelo Laboratério de Propulsédo
a Jato (JPL) em 1977 para uma missdo de encontro com o cometa Halley em 1986
(SAUER, 1977; WRIGHT, 1992). Apesar de ter-se tornado um conceito de missédo
malfadado dos anos 1970, pois tinha como requisito uma vela solar muito grande
(800m) a ser desdobrada no espaco, ela introduziu um conceito de propulsdo a vela
solar, sem utilizacdo de propelentes, que atingia uma varia¢do da inclinacdo orbital de

145° em 0,25 UA para encontrar-se com o cometa Halley em uma érbita retrégrada.

Os recentes avancos na fabricacdo de mastros desdobraveis leves, velas de filmes
ultraleves e tecnologias de pequenos satélites estdo estimulando um renovado interesse
na vela solar e nas missdes que ela permite. Consequentemente, varias missdes de vela
solar de curto prazo e as tecnologias associadas estdo sendo desenvolvidas para as
futuras missdes de exploracdo espacial (COSMOS, 200-?; GARBE; MONTGOMERY,
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2003; MURPHY et al., 2003, WIE, 2004, MURPHY et al., 2004; WIE et al., 2004; WIE
et al., 2005).
Figura 4.3 - Grande vela solar proposta pelo JPL em 1977 para uma misséo de encontro

com o Cometa Halley em 1986 passagem (SAUER, 1977; WRIGHT, 1992)
(cortesia NASA/JPL)

Fonte: Wie (2008)

Figura 4.4 - Missdo de encontro de uma espagonave movida a vela solar com um
asteroide (cortesia de Olivier Boisard/U3P/2006-www.u3p.net)

Fonte: Wie (2008)
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Uma dessas missdes com naves a vela solar proposta é a missdo Imagiador Polar Solar
(SPI). Nossa compreensdo atual do Sol € limitada pela falta de observacfes de suas
regides polares. A missdo SPI pretende utilizar uma grande vela solar para colocar uma
nave espacial em uma orbita circular heliocéntrica a 0,48 UA com uma inclinagdo de
75°. A observacdo das regibes polares do Sol oferece uma oportunidade Unica para
investigar mais detalhadamente a estrutura e a dinamica de seu interior, a geracdo de
campos magnéticos solares, a origem do ciclo solar, as causas de atividade solar e a
estrutura e dindmica da corona. A missdo SPI consiste de uma fase inicial de cruzeiro
para atingir uma orbita circular de 0,48 UA, seguindo de uma fase de mudanca de plano
orbital (inclinagdo) denominada de fase de arranque e a fase cientifica. Uma nave
espacial com uma vela solar de 160 m e 450 kg ja foi estudada pela NASA para a
missao SPI. Um foguete Delta Il € capaz de injetar a nave espacial SP1, de 450 kg, numa
orbita de escape terrestre com Cs = 0,25 km?/s?. A vela solar é desdobrada no inicio da
fase de cruzeiro interplanetéria. A nave SPI primeiramente espirala para dentro a partir
de 1 UA em direcdo a uma Orbita circular heliocéntrica em 0,48 UA, e entdo a comeca a
fase para atingir a inclinacdo de 75°. A vela solar sera descartada apés se atingir a orbita
da misséo cientifica e o tempo total de voo a vela é de aproximadamente 6,6 anos. A
trajetéria orbital tridimensional correspondente da nave propulsada a vela solar da

missao SPI é ilustrada na Figura 4.5.

Como se afirma no Relatério NEO da NASA para o Congresso (mar¢o de 2007), 30-
80% de potencialmente de NEOs perigosos estdo em Orbitas que estdo além da
capacidade dos sistemas de lancamento atuais ou planejados. Portanto, as velas solares
com uma grande capacidade de propulsdo podem ser necessarias para aumentar o
desempenho dos veiculos de lancamento convencionais se estes objetos necessitam

serem defletidos.

Uma missdo de uma nave propulsada a vela solar descrita na literatura (WIE, 2008)
utiliza uma vela solar para colocar um impactador de energia cinética em uma Orbita
retrégrada heliocéntrica, que resultara numa colisdo frontal com um asteroide alvo no
periélio da orbita do asteroide, aumentando assim a velocidade de impacto para pelo
menos 70 km/s. Mclnnes (2004) investigou a viabilidade de tal conceito inovador de
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vela solar, aplicado ao problema de deflexdo de asterdide e expandindo o trabalho de
Wright (1992). Uma arquitetura de missdo que emprega uma vela solar de 160 m e uma
nave espacial de 300 kg com aceleracio caracteristica de 0,5 mm/s?, foi apresentada em
Wie (2008) como uma opcao realista num futuro proximo para mitigar a ameaca
representada pelo NEAs. A viabilidade da missdo foi demonstrada para um problema
ficticio de desvio de asterdides proposto pelo Instituto Americano de Aerondutica e
astronautica (AIAA).

Figura 4.5 - Trajetoria de voo & vela Solar da missdo SPI (Solar polar Imager) com o

objetivo de atingir uma Orbita heliocéntrica com alta inclinacao.

Trajetoria da Nave SPI: a. = 0.3 mm/s?, C3 = 0.25 km?/s?
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Fonte: Adaptada de Wie (2008)

Uma preocupacdo pratica de qualquer abordagem cinética de mitigar a ameaca de
impacto de asteroides é o risco do impacto resultar na fragmentacdo do asterdide, o que
poderia aumentar substancialmente o estrago do impacto na Terra. Nesse trabalho sera

descrito um conceito explorado na literatura (WIE, 2008) que é o de deflexdo de
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asterdide utilizando a forca gravitacional mutua entre uma nave espacial pairando sobre

um asteroide alvo, a qual agira como um rebocador a gravidade.
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S. DEFLEXAO DE ASTEROIDE USANDO REBOCADOR DE
GRAVIDADE

Uma forma de interceptar/impactar/defletir (desviar) um asterdide proximo da Terra de
forma a evitar que ele venha a colidir com a Terra é fazer com que ele colida com uma
nave pesada a grande velocidade numa Orbita retrograda. Pode-se usar a tecnologia de
Voo a Vvela solar para levar a nave de encontro com o asteréide, descartando a vela antes
de ocorrer o impacto. Esta tecnologia ja esta disponivel e denomina-se impactador
cinético (KEI, do inglés, Kinetic-Energy-Impactor). Uma preocupacdo pratica de se
utilizar a abordagem do impacto cinético para mitigar a ameaca de NEAs (Near Earth
Asteroids) é o risco de que o impacto resulte na fragmentacdo dos NEAs, que poderia
aumentar substancialmente os danos no momento do impacto com a Terra.
Consequentemente, Lu e Love (2005) propuseram um conceito de deflexdo de
asterodides utilizando a for¢a gravitacional mutua entre uma nave espacial e 0 asterdide.
A sugestdo é simplesmente pairar a nave acima da superficie. A sonda rebocard o
asterdide sem contato fisico usando a gravidade como um cabo de reboque. Os
propulsores devem ser posicionados com certa inclinacdo em relagéo a vertical local, de
forma a evitar que a matéria ejetada se choque com a superficie do asterdide (o0 que
reduziria a forca liquida de reboque e levantaria poeira e ions indesejados). Este
esquema é insensivel as propriedades superficiais do asterdide, pouco conhecidas,

estrutura interna e estado de rotacao.

Mclnnes (2007) discute uma maneira aparentemente mais eficiente de economizar
combustivel ao rebocar asterdides, usando uma oérbita deslocada ndo-Kepleriana, ao
invés de um equilibrio estatico. Tal 6rbita induz uma acelera¢do no centro de massa do
sistema nave-NEA, mas escolhendo parametros orbitais adequados ndo é necessario
inclinar os propulsores, o que leva a uma alternativa potencialmente mais eficiente de

transmitir momento para o centro de massa do sistema.

Utilizando o mesmo principio fisico de ‘“ancoragem” gravitacional da sonda ao
asterdide, sem contato fisico entre a nave espacial e o asterdide, pode-se empregar velas
solares ao invés de sistemas de propulsdo elétricos para produzir a forca de baixo

empuxo, continua, necessaria. Tal rebocador a gravidade propulsado a vela solar,
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descrito no Capitulo 13.5, explora a vantagem caracteristica da vela solar, de nédo
precisar de propelentes, aplicado ao problema de reboque de asterdides. O conceito de
acoplamento gravitacional/reboque usando pressdo de radiacdo solar foi explorado
anteriormente em problemas astrondmicos de grande escala por Shkadov (1987) e
também por Mclnnes (2002).

No restante do trabalho o asterdide 99942 Apophis € tomado como exemplo de
asterdide alvo, para ilustrar o conceito de deflexdo de asterdides utilizando a forca
mutua gravitacional entre uma nave espacial e um asterdide alvo, como se fosse um

cabo de reboque.
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6. ASTEROIDE 99942 APOPHIS

Asterdide 99942 Apophis, anteriormente conhecido pela sua designacao provisoria 2004
MN4, foi descoberto em 19 de junho de 2004. E um NEA de 320 m que esta atualmente
previsto para fazer o swing by com a Terra em 2029, com um possivel retorno
ressonante que poderé levar ao impacto com a Terra em 2036. Apophis é um asterdide
da classe Aten — asterdides com um eixo orbital inferior a 1 UA — e a massa estimada
de 4,6x10* kg. Tem um periodo orbital de 323 dias em torno do Sol. Apds o sobrevoo

proximo a Terra em 2029, se tornara um asteroide da classe Apollo.

Os asterdides sao classificados em Apollos, Atens, Amors e objetos com drbitas internas
a orbita da Terra (IEOs), dependendo se as Orbitas cruzam a Orbita da Terra com um
periodo maior que 1 ano, cruzam a oOrbita da Terra com um periodo menor que 1 ano,
Orbita completamente externa a orbita da Terra ou Orbita completamente interna a orbita

da Terra, respectivamente.

Ja& estava previsto que Apophis passara a cerca de 36.350 km da superficie da Terra em
13 de abril de 2029, ligeiramente acima dos 35.786 km de altitude dos satélites
geoestacionarios. Observacgdes recentes usando radar Doppler no telescopio gigante de
Arecibo, em Porto Rico confirmou-se que o Apophis ird, de fato, fazer o swing by em
torno de 32.000 km da superficie da Terra em 2029, mas com uma chance muito
pequena de retorno ressonante em 2036 (com uma probabilidade de impacto de 1 em

45.000, de forma equivalente, com uma probabilidade de ndo-impacto de 99,998%).

Os elementos orbitais do asterdide no referencial ecliptico heliocéntrico J2000 na época
JD 2454200.5 (10 de abril de 2007), de acordo com Wie (2008), séo os seguintes: a
0,9222614 UA, e = 0,191059, i = 3,331°, w = 126,365°, Q = 204,462° e M = 222,273°.

Outras propriedades orbitais séo r, = 0,746 UA, r, = 1,0986 UA, v, = 37,6 km/s, v,
25,5 km/s, periodo orbital T = 323,574 dias, a taxa média orbital n = 2,2515x10" rd/s,

(¢]

a média de velocidade orbital = 30,73 km/s. Espera-se que observaces mais precisas da
Orbita sejam obtidas no préximo sobrevoo relativamente proximos a 0,1 UA a partir da
Terra em 2021.
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Como discutido em Gennery (2007); Dachwald et al. (2006); Gennery (20-?); Kahle et
al. (2006), deve-se eliminar completamente qualquer possibilidade do Apophis, em
2029, passar por uma determinada area, de cerca de 600 m, denominada buraco de
fechadura; caso em que ele poderia impactar a Terra em 2036 no seu retorno
ressonante. Requer-se uma quantidade extremamente pequena de impacto AV
(Aproximadamente 0,04 mm/s), em 2026, para desviar o Apophis, em 2029, cerca de 10
km do buraco da fechadura. (CHODAS; YEOMANS, 1999; VALSECCHI et al., 2005;
CHESLEY, 2005; JUNKINS et al., 2006).

Dachwald et al. (2006) aplicou a abordagem de impactador cinético (KEI) propulsado a
Vela Solar, para desviar o Apophis, considerando que ele passara por um buraco de
fechadura de 600 m em 2029. Cerca de 20000 orbitas potenciais do Apophis foram
geradas por Kahle et al. (2006), variando aleatoriamente os elementos orbitais dentro da
precisdo de 3o0. Verificou-se que duas delas (aqui denominadas Apl e Ap2) levam a
colisdo com a Terra, ambas durante um retorno ressonante 7:6 em 13 de abril de 2036.
Elas sdo usadas por Dachwald et al. (2006) como potenciais trajetorias de impacto do
Apophis. Os elementos orbitais, antes e ap6s o0 encontro em 2029, estdo listados na
Tabela 6.1, e suas drbitas de colisdo com a terra sdo mostrados na Figura 6.1.

Tabela 6.1 - Elementos orbitais de duas 6rbitas que o asteréide Apophis pode assumir e
que levardo a colisdo com a Terra em 2036 (DACHWALD et al., 2006).

Antes do encontro em 2029 Apo6s o encontro em 2029
Elementos Apl Ap2 Apl Ap2
MJD 53459,0 53459,0 64699,0 64699,0
a [UA] 0,9223913 0,9223912 1,1082428 1,1082381
e 0,191038 0,191038 0,190763 0,190763
i° 3,331 3,331 2,166 2,169
° 126,384 126,383 70,230 70,227
Q° 2014,472 2014,472 203,523 203,523
M° 203,974 203,974 227,857 227,854

Fonte: Adaptado de Wie (2008)
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Figura 6.1 - Orbitas que o asterdide Apophis pode assumir e que levardo a colisio com a
Terra em 2036, segundo Dachwald et al. (2006): a) Comparacgdo entre as
Orbitas Apl’s e Ap2’s, antes e apds a aproximacao de 2029; b) aproximacéo
de 2029 (Apl) e impacto em 2036 (referencial geocéntrico).
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7. CONCEITO DO REBOCADOR DE GRAVIDADE

O conceito de Rebocador/Trator de Gravidade (TG) foi descrito por Lu e Love (2005) e
utiliza a forca mdtua gravitacional entre uma nave espacial pairando sobre um asterdide
alvo, como se fosse um cabo de reboque, como ilustra a Figura 7.1. Lu e Love (2005)
consideraram uma nave espacial de 20 toneladas propulsionada por um sistema nuclear
elétrico. Aqui se considera, como um exemplo ilustrativo, que uma sonda de 1000 kg
sirva para rebocar o asterdide Apophis, como foi feito em Wie (2008). Dois propulsores
sdo posicionados conforme mostra a Figura 7.1 para evitar que a pluma de exaustdo
colida com a superficie do asterbide. Se a distancia entre a nave e o asterdide é
escolhida como sendo d = 1,5R e sabendo-se que a metade do angulo de disperséo da
pluma é ¢ = 20°, tem-se que esta combinacdo impde um angulo de inclinacdo do
propulsor de 60°, em relacdo a vertical local, e os dois propulsores inclinados (cada um
com um impulso T) produzem juntos um impulso total de reboque T, como ilustra a
Figura 7.1. Uma forma aparentemente mais eficiente de economizar combustivel no
reboque de asterdides, ja mencionada aqui, foi proposta por Mclnnes (2007) que usa de
uma Orbita deslocada, nao-Kepleriana, em torno do asterdide, ao invés de pairar
estaticamente; a qual requer que os propulsores estejam inclinados com relagdo a
vertical local, para evitar que a pluma colida com a superficie do NEA.

Um modelo simplificado para o movimento do asterdide alvo, o Apophis, sujeito a forca
de reboque (ignorando o movimento orbital) é dado por

dv __ GMm
dt ~ d2

=T (7.1)
ou
2 _Gm T

= a (7.2)

at  dz M
em que G = 6,6695x107* Nm?/kg?, M = 4,6x10'° kg, m = 1000 kg, r = 160 m, d = 240

m, T =0,05326 N, A = 1,1579x10 ° mm/s® ¢ a aceleracdo caracteristica.
Integrando (7.2) com condigdes iniciais nulas, obtém-se
v = At, (7.3)

que integrada novamente com condicdes iniciais nulas, resulta
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Figura 7.1 — llustracdo geometrica de um TG rebocando um asteroide.
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d=1.51
Fonte: Adaptado de Lu e Love (2005), Wie (2008).
x = ZAt?, (7.4)

em que v é a velocidade e x a posicdo, respectivamente, no periodo total de reboque, t.
Por exemplo, se v = 0,36 mm/s e x = 575 m, entdo, t = 1 ano. Incluindo o efeito de

"amplificacdo" orbital (7.3) e (7.4) podem ser reescritas por,

v = 3At (7.5)

x = At2, (7.6)
Consequentemente, tem-se v = 0,1 mm/s e x = 1,7 km para um ano de reboque.

Considerando que, logo depois de findado um determinado intervalo de tempo de
reboque, inicie-se um intervalo de tempo de voo sem empuxo, t., tem-se que a variacdo
total na posicéo ¢ dada por (WIE, 2008)
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x = ZAL(t + 2t,). (7.7)

De acordo com (7.7) um ano de reboque a partir de 2026 seguido de trés anos de voo
sem empuxo causard uma mudanca total de posi¢do de aproximadamente 12 km em
2029, o que é mais que suficiente para mover Apophis fora do buraco de fechadura de
600 m em 2029.

A quantidade de propelente necessario para manter uma altura desejada de 80 m pode

ser estimada por

Amy = ZTIM ~ 0.3 kg por dia =~ 114 kg por ano

Jolsp

em que T = 0,05326 N, go = 9,8 m/s® e Isp = 3000 s, considerando motores idnicos

tipicos.

Portanto, uma nave espacial TG de 1000 kg equipada com motores idnicos pode ser
considerada como uma opc¢do viavel para uma missdo de deflexdo pré-2029 para o
Apophis. Contudo, destaca-se que uma nave espacial de 1000 kg, colidindo com o
Apophis com uma modesta velocidade de impacto de 10 km/s em 2026, causara uma
variacdo da velocidade instantdnea muito maior, de pelo menos 0,22 mm/s para o
Apophis, resultando em um desvio orbital de 62 km em 2029. Tal impactador de alta
energia cinética ndo pode ser aplicavel a asterdides altamente porosos do tipo pilha de
cascalhos, e uma missdo nave espacial TG pode precisar de um grande adicional AV
para um encontro com um asterdide alvo. Consequentemente, outras varias questdes
devem ser estudadas, tais como, requisito total de AV, reboque gravitacional de baixo
empuxo em contrapartida com impacto cinético de alta energia, questdes ligadas a

dispersdo /fragmentacdo de asterdides, etc, se necessario.
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8. REBOCADOR GRAVITACIONAL A VELA SOLAR

Utilizando o mesmo principio fisico de empregar for¢ca mutua gravitacional entre uma
nave espacial pairando e um asterdide alvo, como se fosse um cabo de reboque, pode-se
adotar velas solares ao invés de sistemas elétricos de propulsdo para produzir a forca de
reboque continua de baixo impulso necessaria. Este capitulo descreve um
desenvolvimento preliminar conceitual de tal rebocador de gravidade a vela solar para

deflexdo de asterdides como proposto em Wie (2007).
8.1 OPCOES DE REBOCADOR DE GRAVIDADE A VELA SOLAR

A Figura 8.1 ilustra o principio fisico basico do Rebocador de Gravidade a Vela Solar
(TGVS) - uma nave espacial pairando sobre a superficie de um NEA. O conceito de
acoplamento gravitacional/reboque usando pressdo de radiacdo solar foi proposto
anteriormente por Shkadov (1987) — uma proposta um tanto de ficcdo cientifica — ou
seja, 0 autor considerou a possibilidade de desenvolver um propulsor para o controle de
movimento do sistema solar na galéxia. Foi mostrado que, se uma tela que reflete os
raios solares é estacionada a uma certa distancia do Sol, viola-se a simetria central da
radiacdo solar no sistema Sol-tela gerando uma forca perturbadora do movimento do
Sol. A posicdo estacionaria da tela é obtida avaliando-se a densidade superficial da tela
que proporciona que as forcas da atracdo cancelem a pressdo de radiagdo solar.
Considera-se 0 movimento perturbado do sistema solar sob a acdo da forca
perturbadora. Mostra-se que, durante um periodo orbital do Sol, é possivel uma
deflexdo radial do Sol de cerca de 10-12 Parsecs em relacdo a uma oOrbita de referéncia.
Também é possivel um desvio lateral do Sol de 4,4 Parsecs em relacdo seu plano
orbital, quando o eixo de tela é normal ao plano orbital e tem uma orientacdo constante.
Também é mostrada a possibilidade de transferir a Terra do sistema solar para uma

Orbita circular em torno de outra estrela.

O conceito de acoplamento gravitacional/reboque usando pressdo de radiacdo solar
tambem foi proposto por Mclnnes (2002). As velas solares séo grandes, refletores leves
no espago que sdo impulsionados pela luz solar. A nave espacial TGVS discutida nesta
secdo explora a natureza “vo0 sem propelentes” tipico de velas solares, para rebocar

asterdides; consequentemente, a provavel vantagem sobre uma nave espacial TG
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propulsionada por motores idnicos € a vida mais longa para a missdo (> 10 anos), com
uma capacidade de gerar AV maior sem o0 uso de propelentes. Além disso, numa nave
espacial TGVS néo se tem a preocupacéo da pluma do foguete impactar a superficie do
asterdide.

Figura 8.1 — llustracdo do principio de Rebocador de Gravidade propulsado a Velas
Solares

Direcao Orbital Trator Gravitacional

; Wy L i Forca de Pressao
Luz Solar ’ de
Radiacao Solar |

Fonte: Adaptado de Wie (2008)

As arquiteturas de sistemas de deflexdo de NEAs consistem em opgdes de naves TG
(rebocador a Gravidade), de naves TGVS (rebocador a Gravidade Propulsadas por Vela
Solares), KEI (Impactadores Cinéticos) a Velas Solares, e naves de observacdo de
NEOs, como ilustra a Figura 8.2. Para uma missdao KEI propulsada a vela solar, a vela
sera desdobrada no inicio de uma fase propulsada a vela solar, interplanetaria, em
direcdo a um asterdide alvo e a vela solar serd descartada antes do impacto com o
asterdide alvo. Para uma missdo cuja nave € TGVS, a vela solar sera desdobrada apés

completar o encontro com um asteroide alvo.

Como ilustra a Figura 8.2, ha trés opcOes diferentes de naves TG/TGVS, de acordo com
Wie (2008):
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1) Bésica: um TG com dois motores de ions inclinados paira em (X, y) = (240, 0) m.
2) Opcao 1: A TG com motores de ions montados ortogonalmente paira em (X, y) =
(200, 200) m.
3) Opgdo 2: Um TGVS com um motor iénico e uma de vela solar paira em (X, y) =
(200, 200) m.
4) Opcéo 3: Um TGVS com um de vela solar (angulo do sol de 35°) paira em (X, y) =
(286, 409) m.

Figura 8.2 — Arquiteturas de Sistema de deflexdo de NEAs (asterdides proximos da
Terra): a) Rebocador de Gravidade, TG (sem vela solar); b) Rebocador de
Gravidade a Vela Solar, TGVS; c¢) Impactador Cinético a Vela Solar,
ICVS e d) Satélite de observacdo de NEA

! am VS TGVS - Trator de Gravidade a Vela Solar

002N Empuxo

003 8 Empuxo
35-deg Tilt Angle

Satélite de Egpwm
Observacao motores waVS
de NEAs ibnicos "0BN

TGVScom 2,5t
1000 kg Pairando a 340 m
TG com mot. idnicos de altitude

ortogonais pairando a
120 m de altitude

NN

Direcio de voo
do asteroide
30 kmis

1000 kg

motores
16nicos

Total Thrust —_
DOSIN X

L E—

—_—
40 kms

" TG (sem vela)
3;.,,“.;.0.‘,; Palrar.ldo a80m TGVS Modo de espera
et 1501 ICV'S l st Apiphis de altitude Pressdo de radiagéo solar
\E Direcéo do Sol Nula

ICVS — Impactador
Cinético a Vela Solar

Fonte: Adaptada de Wie (2008)
Como ilustra a Figura 8.2, é possivel empregar um TG com dois motores idnicos
montados ortogonalmente (op¢éo 1). Uma vez que somente a for¢a de empuxo do eixo x
fornece um AV efetivo do asterdide alvo, o motor iénico do eixo y da op¢do 1 TG pode
ser substituido por uma vela solar de 70 m, resultando em uma nave TGVS (opc¢éo 2).
Um TGVS (opcdo 3) movido usando apenas uma vela solar (angulo do sol de 35°)

também é proposto para o caso que requer intervalos de tempo de vida de missdo muito
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mais longos (> 5 anos) com uma capacidade muito maior de AV, sem utilizacdo de
propelentes. No entanto, a opcdo 3 TGVS requer, uma nave mais pesada de 2500 kg,
com uma vela solar de 90 m para ser capaz a pairar a uma altura ligeiramente superior
de 340 m, em comparagdo com a outra sonda pairando a uma altitude de 120 m. Na
prética, varios motores idnicos e propulsores de controle de posi¢do/atitude redundantes
serdo necessarios para a nave TG/TGVS, e, portanto, € necessario um estudo detalhado
comparativo em nivel de sistema (por exemplo, motores i6nicos em contraposi¢do com

velas solares), para o projeto da nave TG/TGVS.

Como exemplo, para 0 Apophis como candidato a alvo, pode ser necessario uma nave
TGVS de 2,5 ton, equipada com uma vela solar 90x90 m com empuxo solar de 0,03 N,
com 35° de éangulo solar. Tal posicdo particular de estacionamento, com um
deslocamento angular de # = 55° em relacéo a dire¢do de voo, é necessaria, para manter
0 requisito de 35° de angulo do Sol, requisito tipico de um coletor/vela solar para
produzir um maximo empuxo de pressdo de radiacdo solar. Uma nave TGVS maior
(2.500 kg), em comparacdo com a de 1000 kg TG equipada com motores idnicos,
deveré ser colocada a uma altura mais elevada de 350 m, devido ao grande coletor/vela
solar. Este TGVS de 2.500 kg produz uma aceleracdo ao longo da trajetdria de Ax =
3,8x10™ mm/s® e uma aceleragdo radial de A, = 5,4x10™° mm/s® do asteréide Apophis
alvo. No entanto, o componente de acelera¢éo radial A, tem um efeito insignificante
sobre a deflexdo de asterdides. Este fato pode ser considerado uma desvantagem
inerente do TGVS, embora uma vela solar € um sistema de propulsédo que ndo utiliza
propelentes. Um reboque de cinco anos de Apophis usando essa nave espacial de 2500
kg TGVS e um intervalo de tempo de trés anos de voo sem empuxo resultard numa
deflexdo orbital de 30 km em 2029, o que € mais que suficiente para mover o Apophis
para longe do buraco da fechadura de 600 m. Contudo, a sonda TGVS se destina a ser
utilizada para uma missdo muito mais longa (> 5 anos) para explorar plenamente a
capacidade AV sem utilizacdo de propelentes, que € a Unica vantagem em relacdo a uma

nave TG equipada com motores ibnicos.
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9 MODELAGEM DINAMICA E CONTROLE DE PAIRAGEM

As equacdes linearizadas de movimento de um veiculo que persegue ou estd em estreita
proximidade com um veiculo-alvo sdo as vezes denominadas equagdes de Clohessy-
Wiltshire ou de Hill. Essas equacOes de movimento relativo foram estudadas pela
primeira vez por Hill em 1878 e investigadas por Clohessy e Wiltshire (1960) (Wie,
2008).

A Fig. 9.1 mostra um modelo simples usado para o controle de uma espaconave TGVS

pairando e rebocando um asterdide.

Fig. 9.1 - Modelo simplificado para controle e anélise de voo para uma nave TGVS

\ L oe =35 deg
y .
m- = 2500 ko Empuxo de Pressao
2 © de Radiacéo solar
T=0.03N
Vela Solar
90 x 90 m
) (X2 ¥2)
r=500m
Rebocador de Gravidade
10 Propulsado por Vela Solar
320m, 4.6+10 ~ ke prsace
Asterdide Apophis 6 =55 deg
my .
Direcdio de (X1, ¥7)
Voo do Asterdide X
(0]
30 km/s ¥ Direciio do Sol

Fonte: Adaptada de Wie (2008)
As equacdes de movimento de Clohessy-Wiltshire-Hill que descrevem o movimento do

sistema asteroide-nave espacial orbitando em torno do Sol sdo dadas por

% =2ny, + 6my 2= (14 Ey), (9.1)

T

1 = —2nx; +3ny; + Gmy 25 (1 + Ey), (9.2)
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X2—-X1

%2 = 20y, — Gmy 5 (1+ B + o (T + F), (9.3)

r3
V2 = =2k, + 302y, — Gm L (14 ) + miz(Ty +E), (9.4)

em que (X1, y1) sdo as coordenadas do asteroide alvo em relacdo ao referencial orbital,
(X2, y2) sao as coordenadas da nave espacial TGVS, (Tx, Ty) sdo os componentes do
empuxo da pressdo de radiagéo solar, (Fx, Fy) sdo os componentes do empuxo de

controle, (Ex, Ey) séo as perturbacOes gravitacionais causadas por um movimento de

rotagdo de um asterdide de formato irregular, 7 2 \/(x, — %)% + (¥, —y,1)%, G =

6,6695x107! Nm?/kg? m; é a massa do asteroide, m, é a massa da nave espacial TGVS
e n é a velocidade angular orbital do referencial (x, y). Para simplificar, considera-se
aqui um movimento orbital circular. O efeito orbital excéntrico de um asterdide alvo
sera discutido na Sec. 10. O efeito de perturbacdo gravitacional causado por um

movimento de fiacdo de um asteroide de forma irregular sera incluido em simulacgdes.

Considera-se a logica de controle de flutuagdo preliminar da seguinte maneira (Wie,
2008):

tan9=y2_y1
X2 — X
“=3

T, = T,cos’a sen a
T, = T,cos®a cos
X = X, — X1 = rcosf
Yy =Yz — Y1 =rsend
F, = —ky(x — xc) — kgx
E, = —=k,(y —yc) — kay
Se |F| > Fnax, Fr = sgn(F) Fnax

Se |E,| > Fnax Ey = sgn(F) Fnax
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Se |x —x.| <€, E =0
Sely —y.| <€y E, =0

onde To = 0,045 N para uma vela solar de 90 ma 1 AU, Fnax = 0,1 N, €,=€, =10 m,
(X, Yc) € o comando de posigdo de flutuagéo desejado, k, = 0,00001m; e kg = 0,03m,.
Para simplificar, propulsores elétricos com um impulso maximo de 0,1 N e um impulso
especifico de 3000 s sdo considerados para o controle da espagconave TGVS pairando
sobre o ponto desejado (X, Yc). O problema de controle de atitude da espagonave TGVS

ndo é considerado aqui.
9.1 Resultados da Simulacéo

Os resultados da simulagdo do controle de suspensdo de pairagem sdo mostrados nas
Figs. 9.2-9.4 considerando um rebocador espacial TGVS (Trator Gravitacional
propulsado a Vela Solar) de 2500 kg (Opc¢édo 3 da descricdo realizada por Wie, 2008).
Na simulacdo foi introduzida uma perturbacdo gravitacional ciclica causada pelo
movimento rotacional de um asterdide, de forma irregular, em torno do seu préprio
eixo, de £20% e modelada simplesmente por E, = 0,2sin(Qt) e E, = 0,2cos(Qt), em que
Q é a velocidade de rotacdo do asterdide alvo, em torno do seu proprio eixo, com um
periodo de rotacdo suposto de 5 horas. Estima-se que pode ser necessario menos de 7 kg
de propelente por ano (o pior caso) para manter estacionada uma nave TGVS de 2.500
kg acima de um asterdide alvo com seu ambiente gravitacional bastante incerto.
Quaisquer disparos indesejaveis de propulsdo ciclica podem ser facilmente eliminados
empregando um esquema de controle de rejeicdo de perturbagdo ciclica (Wie, 2008)
para reduzir o consumo de propelente de controle de estacionamento para menos de 2
kg por ano. No entanto, deve ser usado um modelo dindmico mais fidedigno do campo
gravitacional de um asterdide de forma irregular, que gira lentamente em torno de seu
proprio eixo, no projeto detalhado do controle de estacionamento e simulacdes de alta
fidelidade, conforme discutido em Scheeres et al. (2000) e Hu e Scheeres (2002). O

efeito Yarkovsky também deve ser incluido num modelo dindmico mais fidedigno.
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Fig. 9.2 — Resultado da simulacdo do controle de estacionamento de uma nave a vela
TGVS (opgéo 3) para um ponto de partida em (X, y) = (1000, 1000) m e um
ponto de estacionamento em (x, y) = (286, 409) m
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800— ____________ _____________

500_ ...... A .............
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-
200_ _____________
0__ ........................................................
-200 | 1 1 1 1
-200 0 200 400 600 800 1000
xz{m}

Fonte: Adaptado de Wie (2008)
Fig. 9.3 — Resultado da simulacéo do controle de estacionamento (continuagéo)
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Fonte: Adaptado de Wie (2008)
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Fig. 9.4 — Resultado da simulacéo do controle de estacionamento (continuacéo)
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Fonte: Adaptado de Wie (2008)
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10 ESTIMATIVA DO TORQUE DE GRAVIDADE
Considere 0 modelo dindmico de atitude do eixo de arfagem do TGVS descrito por
. 3#
1,0, — 5(13 —1,)6; =0, (10.1)

em que x = GM = 3 Nm%kg (G = 6,6695 x 10 ** Nm?%kg? M = 4,6x10" kg), I, = I, =
300.000 kgm?, I3 = 600.000 kgm? e R = 500 m. Para este caso, tem-se
1,6, — 0,026, = 0. (10.2)

O torque de pico do gradiente de gravidade pode ser estimado em 0,01 Nm para um
pico de erro de atitude de arfagem/guinada 30 graus. Embora um pequeno torque de
pico do gradiente de gravidade ndo seja de interesse pratico, um estudo de controle de

atitude detalhado € necessario como discutido em Fahnestock e Scheeres (2008).
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11 DINAMICA DE DEFLEXAO DE ASTEROIDES

Neste capitulo sdo empregadas as equacdes de Clohessy-Wiltshire-Hill para discutir os
fundamentos das formulas de deflexdo de asteroides que aparecem nos trabalhos de
Scheeres e Schweickart (2004), I1zzo et al. (2006), 1zzo (2007) e Wie (2008). O efeito
em longo prazo da excentricidade orbital do asteroide alvo na deflex&o de asteroides

também é discutido usando resultados de simulagéo.

Considere as equacGes de movimento Clohessy-Wiltshire-Hill de um asteroide alvo

(considerando uma 6rbita circular heliocéntrica) descrita por
¥ =2ny + Ay, (11.1)
y = —2nx +3n’y + A,, (11.2)

em que (X, y) sdo as coordenadas de um asteroide em relacdo a um referencial orbital
circular mostrado na Fig. 9.1 e (A, Ay) sdo os componentes da aceleracdo "reboque
gravitacional" agindo sobre o asteroide. O movimento fora do plano nédo € considerado
aqui. Ainda considera-se um caso simples com A, = A = constante e Ay = 0, sem perda
de generalidade, uma vez que o efeito de deflexédo do asteroide para um A, ndo nulo €

praticamente desprezivel. Para um asterdide rebocado por um unico TG, estacionado

num dado ponto de estacionamento, tem-se A4, = 0.
Integrando (11.1), tem-se
x = x(0) + 2ny + At, (11.3)

em que x(0) denota a velocidade ao longo da trajetdria do asterdide em t = 0. Todas as

outras condi¢es iniciais serdo ignoradas aqui.
Substituindo (11.3) em (11.2), tem-se
y + n?y = —2nx(0) — 2nAt, (11.4)

cuja solugdo é dada por

y(t) = —%56(0)(1 —cosnt) — %A (t — %sin nt) (11.5)
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y(t) = —2%(0) sinnt — %A(l — cosnt). (11.6)
Substituindo (11.5) em (11.3), obtém-se
#(t) = —x(0)(3 — 4cosnt) — 3At + ~ Asinnt, (11.7)
que pode ser integrada, resultando
x(t) = —x(0) (St - %sin nt) — 3At% + %A(l — cosnt) (11.8a)
~ —3x(0)t — gAtZ, para grandes valores de t, (11.8b)

em que pode ser visto o fator 3 de "amplificacdo™ orbital. Observe que os valores
positivos de x(0) e A diminuem a velocidade do asteroide e reduzem sua energia
orbital. Consequentemente, a posicdo do asteroide rebocado, ao longo da trajetoria, em
relacdo a origem do referencial orbital, segue ficando negativa (isto ¢, a frente de sua

posi¢do virtual ndo perturbada em uma 6rbita circular de referéncia).

Considere um asteroide com o tempo aceleracao de reboque t; e tempo adicional de voo
sem aceleracdo t.. Considerando x(0) = 0, tem-se um novo conjunto de condicGes

iniciais no final do periodo de reboque

4
Xo = —EAtczl + ﬁA(l — cosnty)

4
Xo = —3At, + FA sinnt,

2 1 .
Vo = _HA(ta —Esmnta)

2
Vo = _HA(l — cosnt,)

A diferenca entre a posicao do asteroide rebocado e a posicdo que o asteroide ocuparia

se ndo fosse rebocado, no final da fase sem aceleragéo, séo dadas por
. 250 4%, )
Ax = xy + (bny, — 3%y)t. + = (1 —cosnt,) + (T - 6y0) sinnt,, (11.9)

Ay = 4y, — % + (2% - 3y0) cosnt, + %sin nt.. (11.10)
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Substituindo as condicdes iniciais em (11.9), obtém-se
Ax ~ =2 Aty (tg + 2t.), (11.11)

que é a férmula de deflexdo de baixo impulso obtida em Scheeres e Schweickart (2004),
1zzo et al. (2006) e 1zzo (2007) usando diferentes abordagens. Observe que Ay = 0 em

comparacao com AX.

A Equacdo (11.11) pode ser reescrita por
A =—(AtZ +Ave.), emque AV =34t,. (11.12)

Observe que AXx é causado por varias condicGes iniciais, incluindo x(0) e yo, como pode
ser visto em (11.9). Esse efeito combinado de x(0) e yp resulta no termo AVt. (ndo

3AVt. como se poderia esperar) em (11.12).

Para um asteroide em uma 6rbita excéntrica colidindo com a Terra, tem-se

V= Vg /2 - %‘9 (11.13)

e? = (1 — 1)%cos?y + sin?y, (11.14)

em que V € a sua velocidade heliocéntrica num ponto de impacto, a € semieixo maior, e

¢ a excentricidade da 6rbita, g = 1 UA = 1,496x10° km, Vg = 29,784 km/s, y é 0

angulo de intersecéo entre Ve 17@, e A= (V/Vg)?* O angulo de elevagéo heliocéntrico »

também é chamado de angulo da trajetdria de véo.
Para o caso de a = rgy, tem-se, de (11.13) e (11.14), que
V~=Vgy € e=siny.
Conforme mostra a Fig. 11.1
d=Ax cos(g),

em que d é a distancia de aproximagdo (também denominado distancia de perda do
plano do corpo). O parametro de impacto b, que define o raio de uma secéo transversal

de colisdo, é dado por:
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b =Rg /1 + % (11.15)

em que Rq é o raio da Terra (= 6378 km), V, = \/2uq /Rg € a velocidade de escape da
superficie da Terra (= 11,18 km/s) e V,, é a velocidade de aproximagao hiperbdlica. Para

evitar um impacto, simplesmente é necessario que d > b.

Fig. 11.1 — Geometria de deflex&o de Asteroide para o caso de a = 1 UA
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Fonte: Adaptado de Wie (2008)
Para um caso especial de uma colisdo quase direta de um NEO com a Terra, tem-se

d = Axsin (X) = =2 Aty(t, + 2t0). (11.16)

2
Esta formula foi apresentada anteriormente em Izzo (2007), sem mencionar que esta
formula é aplicavel somente a um caso de colisdo retrogrado (de frente). Na prética, sera
extremamente dificil desviar um NEO, que estd em um caminho de colisdo frontal em

direcdo a Terra, também evidenciado nesta formula.

Para um AV impulsivo ao longo da diregé@o do eixo X, a deflexdo resultante AX apos um

tempo sem aceleracgéo t. € simplesmente dado por
Ax = —3AVt,. (11.17)

11.1 Efeito da excentricidade na distancia de perda
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Considere as equagdes Clohessy-Wiltshire-Hill do movimento de um asterdide alvo em

uma orbita de referéncia excéntrica, dadas por

¥ =20y +68y+62x —Lx + A, (11.18)
y = —20% — fx + 62y — %y + 4, (11.19)
i =rg? — Tﬁz (11.20)
h=-20 (11.21)

r

onde (x, y) sdo as coordenadas relativas do asteroide alvo em relagdo a um ponto de
referéncia da sua orbita eliptica nominal, r é a distancia radial do Sol até a orbita de
referéncia, 0 € a anomalia verdadeira e 4 € o parametro gravitacional do Sol. Além

disso, tem-se

p—_ P
1+ ecosf

. u .
r= |—(esinf
/p( )
0 = /%(1+esin9)2

onde p = a(1 — €?).
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12 CONCLUSAO

Neste trabalho foram estudadas preliminarmente aplicacGes de missdes de velas solares
em um problema astrodindmico complexo: o de mudar a trajetdria de objetos proximos
da Terra (NEOs, do inglés Near Earth Objects) para mitigar a ameaca de impacto com a
Terra. O trabalho introduziu brevemente um problema astrodindmico tecnicamente
desafiador, que € o de desvio de NEOs. Pretende-se para os trabalhos futuros descrever
as opcdes de desvio com mdltiplos rebocadores de gravidade e velas solares de uma
maneira mais aprofundada, enfatizando os aspectos da modelagem dinamica e controle.

O trabalho se baseou em referéncias que tratam dos assuntos abordados na literatura.
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