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RESUMO

E sabido que para a area espacial, o fendmeno de captura gravitacional temporaria
em Orbitas de satélites artificiais é de extrema importancia no planejamento de missdes
quando se tem objetivo de economizar combustivel. Miller e Belbruno (1991), mostra que
utilizar captura gravitacional ocasiona uma consideravel economia de combustivel, para um
mesmo nivel de energia.

Neste estudo estamos interessados em analisar a captura de um veiculo espacial
dado a mudanca de uma Orbita hiperbdlica com energia positiva ao redor de um corpo
celeste, para uma Orbita eliptica com energia negativa e mapear regides onde ocorrem estas
capturas com base na variacdo de energia e distancias de aproximacédo da Lua. Utilizando
um integrador numérico e baseado no estudo de variacdo de energia entre 0s problemas de
dois e trés corpos, a velocidade relativa do veiculo sera analisada para se determinar o

tempo de influencia gravitacional em torno de um corpo celeste.

Palavras-Chave: “Astrodindmica; Mecanica Celeste; Captura Gravitacional”.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho iniciado em Agosto de 2013 consiste em estudar o problema da
captura gravitacional no problema restrito dos trés corpos. Quando determinado corpo
celeste, com massa desconsiderdvel, tem sua energia inicialmente positiva (6rbita
ligeiramente hiperbolica) e, apds certo tempo passa para negativa (6rbita ligeiramente
eliptica) sem o uso de qualquer sistema de propulsdo, podemos dizer que houve o
fendmeno de captura gravitacional. As Unicas forgcas responsaveis por esta captura sao
perturbacdes gravitacionais de um ou mais corpos. Esse fenbmeno ja é ha algum tempo
tempo de estudo, especialmente por Belbruno (1987, 1990, 1992a, 1992b), Belbruno e
Miller (1990a, 1990b), Miller e Belbruno (1991), Yamakawa et. ai. (1992, 1993a, 1993b),
Vieira-Neto e Prado (1998). Uma das mais importantes aplicagdes do estudo de captura
gravitacional pode ser encontrada na trajetéria Terra-Lua. Nesta manobra, uma nave
espacial deixa a Terra indo em direcdo a Lua, fazendo Swing-By com a Lua para ir para
uma regido distante e, em seguida, usando as perturbacdes do Sol e da Terra, ele volta a
Lua pelo sistema de captura gravitacional. E conhecido que a captura é algo temporario. A
grande vantagem é a economia no combustivel envolvido neste tipo de manobra.

Um termo bastante estudado € o tempo que ocorre essa captura por dois motivos: 1)
0 tempo tem grande impacto sobre a duracdo da missdo da qual se usa a captura
gravitacional; 2) Quando o tempo envolvido é muito grande, ocorrem perturbagfes bastante
consideraveis a missdo, devido a sensibilidade do fenémeno.

Justifica-se a escolha do tema, visto sua importancia para a area espacial ja que a
capura temporaria gravitacional pode ser usada para diminuir as despesas de combustiveis

tanto no inicio quanto no final de uma misséo.
1.1- OBJETIVO
O objetivo principal deste trabalho consiste em estudar mapear a variacdo de

energia, tempo de captura e as distancias de aproximacdo da Lua para que um veiculo

espacial realize manobras otimizadas.



2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Histéria

Os estudos iniciais ao tema comegaram com uma tentativa de explicar a captura dos
satélites planetarios e Yamakawa (1992) foi um dos primeiros a se preocupar em organizar
0s estudos sobre 0 mesmo. Apds algum tempo, na década de 90, comecaram-se o estudo
sobre a economia de combustivel em um problema de transferéncia orbital entre dois
corpos (Belbruno e Miller, 1990a,b).

Em 1954, Merman, demonstrou que o fenbmeno de captura é de natureza
temporéria. Significando que a terceira particula se aproxima de um dos primarios a partir
de uma distancia infinita ou ndo e se mantem a certa distancia de um dos primarios por
certo tempo. Em seguida ela se afasta indo para uma distancia infinita ou nao.

E sabido que os pontos Lagrangianos sdo pontos de equilibrio dentro de um campo
gravitacional girante gerado por dois corpos massivos. Foi Beldruno (1987) quem fez uma
tentativa utilizando a trajetoria de captura pelo ponto de Lagrange em uma transferéncia
Terra-Lua. Trés anos mais tarde, Belbruno e Miller aplicou a captura gravitacional
temporéria da transferéncia Terra-Lua utilizando a gravidade solar e a manobra de swing-
by. A poupanca do combustivel ficou bastante claro apds os resultados em compara¢do aos

modelos de estudos anteriores.



3. MODELO MATEMATICO
3.1 Problema restrito de trés corpos

Segundo o modelo do problema restrito de trés corpos, dois corpos principais (m; e
m;) estdo orbitando seu centro comum de massa em Orbita circular de Kleper e um terceiro
corpo (m3), onde sua massa atende-se por depressivel, esta em Orbita com as primarias. O
terceiro corpo fica em um plano de movimento em relacdo a m; e my. Temos que as

equacOes de movimento sdo:

p=yx U= _250 1
x—2y—x 5x  6x ()
o=y _dU-_00 (2)
Y X =Y T T Ty
_1.,2 2y L 14 v
Onde Q = (x +Y)+T+E (3)

Em que X e y sdo eixos perpendiculares originados no centro comum de massa.

Figura 1- Sistema de coordenadas (inercial, X-y, e rotacional, x’-y’) para o problema restrito de trés
corpos.

Fonte: Vieira Neto (1999)

Ao se adotar mz como massa desprezivel, temos que seu movimento ¢ afetado pelos

dois primarios, mas ndo afeta 0 movimento deles. Entretanto, temos uma grandeza neste



sistema que se conserva chamada de integral de Jacobi (ou integral da Energia), que pode

ser adotada como (Broucke, 1979):

] = %(562 +y2) — Q(x,y) = Const. “)

Szebehely (1967) demonstrou outra propriedade importante, que séo as curvas de
velocidade zero. Sua importancia vem do fato que sua anélise torna-se possivel conhecer as

regides proibidas e permitidas para 0 movimento do veiculo espacial (ver Figura 2).

Figura 2- Regides limites para a velocidade zero.
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Fonte: Vieira Neto (1999)
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3.2- Captura gravitacional

Para entender melhor sobre captura gravitacional, precisam-se conhecer alguns
conceitos bésicos dentro do problema de dois corpos na mecanica celeste. De acordo com
Prado e Vieira Neto, estes conceitos sao:

a) Orbita Fechada: Onde uma nave espacial esta em 6rbita envolta do corpo central
em orbita fechada quando sua velocidade nédo ¢é grande o suficiente para escapar
do corpo central.

b) Orbita Aberta: Ao contrario da orbita fechada, sua velocidade é grande o
suficiente para fazer com que o corpo escape do corpo central, possibilitando

gue a nave espacial tenda ao infinito independente da sua posicao inicial.

E possivel saber qual o tipo de 6rbita que se trata a partir da definicdo da energia de
dois corpos E. A equacdo ¢ igual a: E = (V?/2) — (u/r), onde V ¢ a velocidade da nave
espacial em relacdo ao corpo central, 4 € o parametro gravitacional do corpo central r é a
distancia entra a espaconave e o corpo central. Caso sua energia for negativa temos o caso
de drbita fechada e se for positiva serad orbita aberta. Pelo estudo de Yamakawa (1992) se
tem por conhecido que no problema restrito de trés corpos essa energia pode variar e
quando ocorre dela ir do positivo para 0 negativo temos a chamada captura gravitacional
temporéria. E de forma contraria, a energia passando do negativo para o negativo, o escape

gravitacional.
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4. VALIDACAO DOS RESULTADOS

Para quantificar as "captura gravitacionais”, nds estudamos este problema sob varias
condices iniciais diferentes (Figura 3). As suposic¢des feitas para os exemplos numéricos
apresentados nas condigdes iniciais (t = 0) e vbo = 10,9148 km/s. Temos que:

do - altitude inicial de nave espacial (km)
phi () - coordenada polar azimute (graus) da nave espacial sentido anti-horario positivo

medido a partir da linha Terra-Lua

V0 - velocidade inicial de nave espacial em relacdo a rotacdo do sistema Terra-Lua (km/s)
gamma () - angulo inicial da trajectdria de voo (graus)

df - disténcia da superficie da lua no tf (km)

vf - velocidade relativa no tf (km/s)

Figura 3- Variaveis para especificar as condicdes iniciais do veiculo espacial

Vo

TERRA (m,)

|
53?% \ i
I
& G L Xy LUA@m)

k— |

4671 ko |
i
!

Fonte: Adaptado de Howard D. Curtis (2010)

Uma vez que z e Z € inicialmente zero, implica-se que z permanece zero. O
movimento €, portanto, confinada ao plano xy. Como néo se tém uma solucdo analitica,
devemos usar uma abordagem numeérica. Para este fim, atribuimos as seguintes variaveis

auxiliares:

Vi=X Y=Y Y3=X Ya=Y (5)

As derivadas temporais destas variaveis sdo:

12



Y1

Y2 = Ya

) Mq Ha
ys =2 Qy, + Q%y, — r_g(% + maT2) — r_3(3’1 + T1712)
1 2

Onde:

= \/(3’1 + Ty712)% + Vo2

. Hq
Vo =2Qy; + 0%y, — 32~
1

T

Uz
3y2
2

Chamamos de r;, a distancia da terra a lua.

T, = \/(3’1 — m1112)% + ¥,

(6)

(7)

(8)

A partir disso, € possivel resolver o problema restrito de trés corpos Terra-Lua para

a trajetéria de uma nave espacial, adquirindo resultados a partir de um integrador numérico

no MATLAB utilizando o método de Runge-Kutta-Fehlberg 4(5).

Tabela 1-SimulacGes das trajetdrias de captura

Simulacdo | Figura do phi gamma I:tlllrgre]t af v
(days)

4 200 -90 20 3.16689 255.812 2.41494
2 5 200 150 20 50 2.38061x10° 5.26641
3 6 200 150 25 50 301699 1.1101
4 7 200 57 200 50 557931 1.06964
5 8 200 57 89.85 50 6.43505x10° 16.1954
6 9 200 172 20 140 625434 1.09912
7 10 200 -80 20 11.1669 455312 1.67982
8 11 200 64 20 50 643096 1.14014
9 12 200 300 20 50 713612 1.03478
10 13 200 300 100 50 149458 1.17892
11 14 200 100 25 50 491589 1.03167
12 15 200 200 180 50 453361 1.08513
13 16 200 340 34 50 843244 1.16829
14 17 200 10 120 50 347347 4.30163
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Em relacdo a Figura 4, apds 3.16689 dias o veiculo espacial chega até o outro lado
da lua pela linha Terra-Lua a uma altitude de aproximadamente 256 km. Em comparacéo

com o Apollo 11, necessitou 3.04861 dias para chegar até o outro lado da lua.

Figura 4- Trajetoria do veiculo espacial para ¢ =-90° e y = 20°
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Observando e comparando as Figura 5 com a 6 e 7 com a 8 pode-se perceber que ao
diminuir o angulo inicial da trajectoria de véo, sua velocidade final aumenta e ocorre 0

escape do veiculo espacial.

Figura 5- Trajetdria do veiculo espacial para ¢ = 150° e y = 20°
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Figura 6- Trajetoria do veiculo espacial para ¢ = 150° e y = 25°
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Figura 8- Trajetoria do veiculo espacial para ¢ = 57° ¢ y = 89.85°
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Temos que para alguns angulos (angulo da posicdo da periluna) lugares de captura
privilegiados em relacdo ao tempo. Ha certas posi¢des da periluna, que 0 menor tempo para
que a haja captura é imprescindivel e, por sua vez, sua economia de combustivel é
constante ja que sua energia também é mantida constante. Segundo Prado (2001), a energia
é conhecida por C3, onde se encontra a soma das energias cinéticas e potencial do problema

de dois corpos, isto é:
c3=y2_2km 9
T

Onde r e V sdo respectivamente, a distancia e a velocidade do primeiro corpo M1
em relacdo ao segundo, M2, e u,, € adimensional.

Quando a energia vai diminuindo, as regides onde existem 0s maiores tempos
crescem, 0 que é esperado, ja que se tem a necessidade de um tempo maior para a captura
ser de um grau mais forte (C3 mais negativo). Podemos explicar esse efeito, j& que com
diminuicdo de C3, que representa uma diminuicdo da velocidade inicial, os desvios
préximos da esfera de influéncia mudam o seu local de saida, provocam um aumento

substancial de tempo.
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Yamakawa demonstrou que essa diminuicdo de C3, que causa da captura
temporaria, é causada devido a diminuicéo da forca gravitacional da Lua em dois locais: do
lado da Terra a forca gravitacional da Terra tende a reduzir a forca gravitacional da Lua,
devido suas direcdes opostas; uma forca centrifuga gerada pela revolucdo da Lua em torno
do baricentro do sistema possui uma direcdo oposta a forca gravitacional da Lua,
contribuindo com um menor efeito desta sobre o veiculo espacial.

Podemos perceber que quanto maior € a altura da periluna, menor sera a influéncia
gravitacional da Lua, tornando-se possivel o escape em menor tempo de captura.

O caso apresentado pela Figura 9 mostra 0 quanto as trajetorias de captura
gravitacional sdo sensiveis quando expostas a pequenos erros nas condic¢Bes iniciais,
aumentando o grau de dificuldade da otimizacdo global da transferéncia Terra-Lua.

Comprovando os estudos de Vieira Neto.

Figura 9- Trajetoria do veiculo espacial para ¢=172°e y = 20°
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Fica demonstrado na Figura 9 que quando as trajetorias sofrem certo desvio, ao
passarem proximo da Lua, elas ficam presas em varias revolugbes. E com isso

apresentaram valores de C3 abaixo da trajetdria esperada.
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Um dos motivos para casos como esse pode ser dar quando erros nas condigdes
iniciais ocorrem. Entre eles estdo os erros de magnitude da velocidade, que sdo produzidos
a partir do vetor velocidade inicial. E possivel fazer uma correcdo com um baixo custo de
combustivel. Apesar de estarem a uma distancia da periluna desejada, a energia de dois
corpos C3 apresenta um valor baixo, o que possibilita fazer uma manobra com um baixo

consumo de combustivel.
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5. CONCLUSAO

Os resultados adquiridos neste trabalho confirmam o estudo feito por Yamakawa de
que o mecanismo de captura gravitacional temporaria permite que haja uma consideravel
diminuicdo do combustivel para a circulacdo de um veiculo espacial em torno da Lua.
Foram mostradas as caracteristicas e importancia deste problema para a transferéncia Terra-
Lua.

Vimos que existem areas especificas que favorecem a energia minima de captura
(C3), cujas areas em relacdo ao angulo da posicdo da periluna, estdo préximas de 0° e de
180°.

Podemos concluir que é possivel um veiculo espacial, com uma pequena manobra,
obter uma orbita circular em torno da Lua com uma considerdvel economia de combustivel,
devido as fracas forcas gravitacionais da Terra e da Lua. Este efeito € utilizado para colocar
este veiculo em uma captura gravitacional temporaria. Com isso, o veiculo espacial esta na
periluna desejada, com ambas as energias negativa (com captura gravitacional) e,
consequentemente, o impulso requerido para completar a captura possui uma magnitude

menor do que o impulso requerido pela manobra sem captura gravitacional.
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