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ABSTRACT

This work premise is to study the CBERS 2 orbit behavior and any of a
spacecraft due to perturbative effects caused by Earth's gravitational action, the
lunar gravitational action and the effect of direct solar radiation pressure. First
will be investigate the effects caused by the problem of two bodies and
dissipative forces in the environment of orbital maneuvers with the main effects
the gravitational attraction of the planet and solar radiation pressure. We
analyzed the effects and changes caused by this perturbation in their orbits and
their possible consequences and changes in the time. Will be considering the
restricted problem of three bodies (Moon, Earth and satellite). Simulations were
used in MATLAB ® and Runge-Kutta 4th order (RK4) for orbit integrating,
presenting their results using graphs resulting from numerical simulation. The
effects will be computed as a result of the integration of the motion equations
and effect analysis that cause perturbations in the orbit vehicle path. It is hoped
to obtain as a result the relevance of the perturbative model considering the
importance of this treatment due to the precision of the results by this modeling.
As parameters were used data from CBERS 2 and random values for any other
vehicle. Initially, the work was performed by adopting the problem in planar, so
it was initially dismissed the inclination of the orbit of CBERS and the effect of
torques caused by external agents, do not answer the relevance of the attitude
motion only the orbital motion. As future works it is intended to simulate the
problem considering the inclination of the satellite orbit, the torque caused by

external agents and the simulation method using genetic algorithms.



RESUMO

A premissa deste trabalho é estudar o comportamento da orbita do CBERS 2 e
de um veiculo espacial qualquer devido os efeitos perturbativos causados pela
acao gravitacional terrestre, pela acao gravitacional lunar e o efeito da pressao
de radiacdo solar direta. A principio seréo investigados os efeitos causados
pelo problema de dois corpos e de forcas dissipativas no ambiente de
manobras orbitais, tendo como efeitos principais a atracdo gravitacional do
Planeta e forca de pressdo de radiacdo solar. Sdo analisados os efeitos e
variacbes causados por esta perturbacdo nas Orbitas e suas possiveis
consequéncias e variacdes no decorrer do tempo. Sera considerando o
problema restrito de trés corpos (Lua, Terra e satélite). Nas Simulac¢des foram
utilizados o MATLAB® e o método de Runge-Kutta de 4° ordem (RK4) para
integracdo da Orbita, apresentando seus resultados através de graficos
decorrentes desta simulacdo numérica. Os efeitos serdo computados como
resultado da integracdo das equa¢fes do movimento e a analise dos efeitos
que as perturbacdes provocam na trajetdria da orbita dos veiculos. Espera-se
obter como resultado a relevancia do modelo perturbativo diante da importancia
deste tratamento devido a precisdo dos resultados mediante a este
modelamento. Como parametros de analise foram utilizados dados do CBERS
2 e valores aleatérios para um outro veiculo qualquer. Inicialmente, o trabalho
foi realizado adotando o problema de forma planar, portanto desconsiderou-se
inicialmente a inclinagdo da orbita do CBERS e o efeito de torques causados
por agentes externos, ndo atendo a relevancia do movimento de atitude
somente o movimento orbital. A posteriori pretendem-se simular o problema
considerando a inclinacdo de oOrbita do satélite, os torques causados por

agentes externos e a simulagéo utilizando o método de algoritmos genéticos.
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1. INTRODUCAO

Desde a antiguidade a observacéo do céu tem sido motivo de fascinio e estudo
entre os povos. Os sumérios (5000 a.C.), considerados os inventores da
astronomia, foram os primeiros a observar o movimento dos astros. O modelo
de seu sistema solar era composto de 12 planetas, contando o sol e a lua.
Entretanto, para eles, haveria um décimo planeta chamado Nibiro de orbita
muito extensa e esta estaria além da Orbita de Plutdo (Sitchin, The
Encyclopedia of Extraterrestrial Encounters, 2001) e (Sitchin, The 12th Planet,
1976).

Foram os gregos que revolucionaram o estudo do movimento dos astros
(Astronews, 2010). Claudio Ptolomeu, um grego que vivia em Alexandria,
fazendo uso da geometria, a ferramenta de matematica da época, criou o
famoso sistema ptolomaico que explicava o movimento dos corpos e previa
com perfeicdo suas posicdes no céu. Este sistema era composto de deferentes
e epiciclos. Em outras palavras, seu modelo era baseado no Geocentrismo e

durou por volta de 1500 anos.

Ao contrario do que muitos pensam o0 sistema Heliocéntrico nao foi
desenvolvido por Nikolaj Kopernik (Nicolau Copérnico). O tema ja era discutido
por volta de 300 anos A.c. por astrbnomos como Aristarco de Samos (G.
Winter). Totalmente encoberto e esquecido, por mera questdo dogmatica, o
sistema Heliocéntrico ficou escurecido até que Nikolaj Kopernik dedicidiu
reavivar anotacdes gregas que antecediamos estudos de Ptolomeu estudando-
as e confirmou o que ja suspeitava. Supds ainda que as Orbitas dos planetas
eram circulares e que esta nova ideia era mais coerente que a do

Geocentrismo.

Baseado nas anotacdes de Kopernik, Tycho Brahe observa que o modelo
Geocéntrico ndo explica consistentemente o0 movimento dos astros. Este fato
pode ser observado com o deslocamento do planeta Marte em meio de sua

Orbita.

Johannes Kepler, pai do movimento orbital, foi aluno de Tycho Brahe. Através

de sua demonstracdo matematica baseada nos estudos de Brahe, comprovou

1



empiricamente o0 que seu professor afirmava a respeito do movimento das
Orbitas planetarias. Este brilhantismo matemético rendeu-lhe trés leis

fundamentais do movimento orbital.

Somente mais tarde Newton em seu trabalho, Philosophise Naturalis Principia
Mathematica, compila o estudo da mecanica celeste utilizando o conceito de

forca que até entdo ndo era conhecido, sendo este aceito até os dias de hoje.



2. PROJETO CBERS

O projeto CBERS (Satélite Sino-Brasileiro de Recursos Terrestres) surgiu
através da parceria entre Brasil e China, possibilitando a integracdo deste
dentro do seleto grupo de paises detentores da tecnologia de sensoriamento
remoto. A principal finalidade desta missdo € o monitoramento do vasto
territorio brasileiro através da utilizacdo de satélites e plataformas de coleta de
dados (PCDs) distribuidas pelo territorio nacional, incluindo o controle do
desmatamento e queimadas na Amazodnia, de recursos hidricos, areas
agricolas, crescimento urbano, ocupacdo do solo, divulgacéo cientifica e em
inUmeras outras aplicacdes (INPE, 2007).

As plataformas de coletas de dados sdo pequenas estacdes automaticas,
instaladas, geralmente, em locais remotos do territério nacional com a
finalidade de adquirir dados e envia-los ao satélite. Este, por sua vez, 0s
retransmitem para as estacdes terrenas do INPE, em Cuiab& e Alcantara. O
Centro de Missdes, em Cachoeira Paulista, sdo os responsaveis em fazer o
tratamento dos dados, assim que os recebem, e distribuem imediatamente aos

usuarios do sistema.

Para que haja confiabilidade nos dados, ou seja, baixa interferéncia de ruido,
falta de precisdo etc, deve-se estudar o comportamento dos satélites no
Espaco, obtendo um modelo satisfatério que torne confiavel os dados emitidos
para a Terra. Ajustar o problema pode trazer certas facilidades diante de seus
equacionamentos, mas por outro lado, dependendo dos tipos destas
consideracdes, 0s resultados tornam-se imprecisos e ineficientes. Por isso,
tratando-se de precisdo, o modelamento do sistema deve aproximar-se de uma

situacao real.

As plataformas de coleta de dados sao distribuidas em territério brasileiro

conforme mostra a Figura 1.
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Figura 1 — Localizagdo das Plataformas Hidrologicas, Meteorolégicas, Qualidade
d"agua e Quimica da Atmosfera.

O formato fisico e a instalacdo de uma dessas plataformas podem ser

conferidos na figura 2.



Fonte: CBERS/INPE - divulagacao.

Figura 2 — Plataforma de Coleta de Dados (PCDs).

A Orbita do satélite CBERS pode ser representada como mostra a figura 3.
Suas caracteristicas, tal como as caracteristicas de sua Orbita sé&o
apresentadas na Tabela 1.

Figura 3 — Orbita heliocéntrica com 778 km de altitude, uma velocidade de
7459,44 M/ periodo orbital de 100,254 minutos e inclinagdo de 98,504°.



Tabela 1 — Dados e caracteristicas do CBERS.

Missao China-Brazil Satélite Sino-Brasileiro de Recursos Terrestres

Instituicbes
Responsaveis
Pais/Regiao
Satélite
Lancamento

Local de Lancamento

Veiculo Lancador

Situacao Atual
Orbita
Altitude
Inclinacéo
Tempo de Duracgéo da
Orbita
Horéario de Passagem
Periodo de Revisita
Tempo de Vida
Projetado
Instrumentos
Sensores
Movimento médio (n)
Semieixo maior (a)
Excentricidade (e)
Parametro orbital (p)
Raio do periapsis (rp)
Raio do apoapsis (ra)
Anomalia excéntrica
- ®
Angulo de voo (y)
Velocidade (v)
Anomalia verdadeira
(f)
Velocidade no
periapsis (Vp)
Velocidade no
apoapsis (Va)

INPE (Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais) e
CAST (Academia Chinesa de Tecnologia Espacial)

CBERS-1
14/10/1999
Centro de
Lancamento
de Taiyuan
Longa Marcha
4B
inativo
(agosto/2003)
heliossincrona
778 Km
98,5°

100,26 min

10h30
26 dias

2 anos

CCD, IRMSS e
WHI

Brasil e China
CBERS-2
21/10/2003
Centro de
Lancamento de
Taiyuan
Longa Marcha
4B

ativo

heliossincrona
778 Km
98,5°

100,26 min

10h30
26 dias

2 anos

CCD, IRMSS e
WEFI

1.0445-10"3m
7.1488 - 10° m

1.021-1073

7.1488 - 10°
7.1415-10° m
7.1561-10° m

1.8508

9.8202-10™* rad
7.4594 - 103 M/,

1.0391
7.4747 - 103 M/,

7.4594 - 103 M/,

CBERS-2B
19/09/2007
Centro de
Lancamento de
Taiyuan

Longa Marcha 4B

ativo

heliossincrona
778 Km
98,5°

100,26 min

10h30
26 dias

2 anos

CCD, HRC e WFI




3. ALGORITMO GENETICO (AG)

A sobrevivéncia na natureza faz com que individuos disputem entre si por
requisitos basicos como agua, abrigo, comida e reproducdo. A quantidade de
descendentes e consequentemente a existéncia de uma espécie esta
relacionada ao éxito nestas disputas. A combinacdo entre os genes dos
individuos que perduram na espécie, podem produzir um novo individuo muito
melhor adaptado as caracteristicas de seu meio ambiente (Whitley, D.;).
Analogamente, os AG utilizam deste principio evolutivo na natureza, onde cada
individuo representa uma possivel solucao para um problema dado. Algoritmos
genéticos é uma familia de modelos computacionais inspirados no principio da

evolucdo das espécies de Darwin e da genética (Goldberg, 1989).

O modelo comparativo pode ser observado na Figura 4:

ALGORITMO GENETICO

Vetor
Caracteristica do problema
Valor da caracteristica

Vetor
Estrutura

Estrutura submetida ao problema
Solugao

Ciclo

e

Figura 4 — Modelo comparativo entre sistema natural e AG.

Sao algoritmos probabilisticos que modelam de forma computacional uma
solucdo para um problema especifico em uma estrutura de dados como a de
um cromossomo através de um mecanismo de busca paralela de sobrevivéncia

dos mais aptos e na reproducdo destes individuos aplicando operadores que



recombinam estas estruturas preservando informacdes criticas. Os processos
gue mais contribuem para a evolugcdo sao o crossover, a adaptacao baseada

na selecéo/reproducéo e a mutagao.

As técnicas de busca e otimizacéo, geralmente apresentam (de Lacerda & de

Carvalho):
Um espaco de busca, onde estdo todas as possiveis solu¢des do problema;

Uma fungéo objetivo (algumas vezes chamada de fungdo de aptiddo na
literatura de AGs), que € utilizada para avaliar as solu¢bes produzidas,

associando a cada uma delas uma nota.

A Figura 5 apresenta um diagrama do modelo de um algoritmo genético.



Criagdo de uma
populagao inicial de
Cromossomos

Geragdo aleatdria

Y

Inicializagdo da
populagao

Cada populagdo é avaliada

Y

Calculo da aptidao

'

Solugdo encontrada Fim

~

Membros selecionados

w

Crossover e mutugdo

Reprodugao

v

Fim

Solugao encontrada

Figura 5 — Estrutura de um AG bésico.

Os AGs tém sido utilizados para otimizar Fun¢des Matematicas, Otimizacao
Combinatorial, Otimizacdo de Layout de Circuitos, Problema do Caixeiro
Viajante, Problema de Otimizacdo de Rota de Veiculos Otimizacdo de
Planejamento dentre outros de forma a convergir a solucdo de dados ao ponto
de maximo ou minimo da funcdo. Apesar de parecer trivial, muitas vezes

determinar o maximo e o minimo de uma fun¢cdo ndo se mostra nada simples.



Dentro de um espaco de busca, uma funcdo pode conter muitos maximos e
minimos locais ndo sendo necessariamente 0 maximo ou o minimo global

desta funcéo. A solucéo 6tima encontra-se no ponto global da funcgéo.
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4. SIMULADOR

Foi desenvolvido um integrador numérico no software MATLAB® capaz de
simular o movimento orbital. O programa resume-se em um Runge Kutta de
quarta ordem (RK4). Este integrador consiste em integrar no tempo todas as
posicdes referentes aos instantes da trajetéria, plotando como resultado final a
Orbita completa do corpo tal como a trajetéria descrita por ele caso o0 mesmo

execute algum tipo de manobra orbital de aproximacgéo ou transferéncia.
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5. MECANCICA CELESTE

A Mecanica Celeste estuda o movimento relativo dos corpos assim como as

forcas o qual estdo submetidos, determinando as posicdes relativas dos astros

e suas variagcdes com o tempo. De forma geral pode-se dizer que a Mecanica

Celeste estuda os movimentos relativos dos astros, aplicando as leis da

Mecanica Newtoniana. Alguns dos problemas que podem ser estudados em

mecéanica celeste sao:

O problema de um corpo de massa infinitesimal sujeito a atracdo
gravitacional de outro corpo. Mesmo em trés dimensdes, este problema
possui solucéo fechada, todavia essa solucdo depende da resolucdo de

uma equacao transcendental conhecia como: a equacao de Kepler;

O problema dos dois corpos: calcular as Orbitas de dois corpos, podendo
considera-los como pontos de massa ou corpos de raio pequeno com
simetria esférica, sujeitos a acao gravitacional. Este problema é redutivel
ao problema de um corpo;

O problema de trés corpos: calcular as 6rbitas de trés corpos sujeitos as
acOes gravitacionais. Este problema, exceto em casos muito especiais,

ndo possui uma solugdo analitica;

Campos gravitacionais sem simetria esférica: calcular a Orbita de um
corpo de massa infinitesimal em um campo gravitacional assimétrico

(por exemplo, um satélite orbitando um corpo achatado).

Primeiramente, estudou-se a dindmica da particula de forma que os corpos

assumam distribuicdo homogénea de massa. Em outras palavras, estes séo

perfeitamente esféricos e a dimensdo de seus raios sao irrelevantes quando

comparados a distancia entre eles.
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6. PROBLEMA DE DOIS CORPOS

Supdem-se um sistema isolado por dois corpos primarios de massas m, e m,

ambos sob a acdo da forca gravitacional, movendo-se em Orbita circular ao

redor do centro de massa do sistema, como mostra a Figura 6.

5

X

Figura 6 — Problema de dois corpos.

Com o referencial sobre o centro de massa (C.M.), escreveu-se:

r,=—f+r, (6.1)
myr, + m,r, =0 (6.2)
M=m,+m, (6.3)
#=GM (6.4)

O sistema pode ser reduzido ao de um corpo de massa M, sob a interagcéo

mutua da forca gravitacional F entre duas massas separadas de uma distancia

r., » Como mostrado na Figura 7.
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Figura 7 — Movimento dos corpos sob a agéo da forga gravitacional.
Como o movimento € circular de raio r,,, a aceleragdo centripeta pode ser

calculada como sendo:
Ay = erlz (6.5)
Aplicando a segunda Lei de Newton ao sistema, tem-se:

mm,

2
rl12

,UQZrlz =G

(6.6)

mm
QO =G—1-2 (6.7)
U

Como a quantidade a)zrlz3 =cte, isso implica que o quadrado do periodo é

proporcional ao cubo do raio r como descreve a terceira Lei de Kepler para

orbitas circulares.

2. 3
4rzr,

T2= (6.8)
y7;
Isolando r, na Equacéo (6.1) tem-se:
r,="r,+r (6.9)
Substituindo a Equacéo (6.9) em (6.2), chegou-se em:
myr,+m,(r,+r,)=0 (6.10)
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Isolando r, na Equacéo (6.10) determina-se a posi¢do do corpo m, em relagéo

ao C.M., logo:

r,=——r2lz_ (6.11)
m,+m,

A posicdo do corpo m, em relacdo ao C.M. pode ser determinada da mesma

forma que a de r,, logo:

m,r
r,=—=2—_ (6.12)
(m,+m,)
Determinando-se o movimento relativo do corpo de massa M e raio r,,, logo o

movimento de cada uma das estrelas sera:

e A estrela de massa m, descreve um movimento circular de raio

m,r )
r,=———=2— ao redor do C.M. de periodo T .
(m,+m,)
e A estrela de massa m, descreve um movimento circular de raio

mZ r12

r, =——=="— ao redor do C.M. e de mesmo periodo T .
(m,+m,)
Se em um sistema formado por duas massas m, e m; onde m; >m;, o centro
de massas coincide aproximadamente com o centro do corpo de massa m.
podendo supor que o corpo de massa M; move-se ao redor de um centro fixo

de forcas. Isto pode ser observado no caso de um satélite artificial que
descreve uma Orbita ao redor da Terra.
6.1. PROBLEMA DE N CORPOS

Isaac Newton foi a primeira pessoa a equacionar o problema de N corpos.
Todavia, para realizar este trabalho, ele considerou cada massa referente a

cada corpo concentrada em um Unico ponto e este, por sinal, se localizava nos
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centros de cada um destes corpos (Prado, 2001). Em outras palavras, as

dimensdes destes corpos n&do eram levadas em consideracéo.

Como fator de conhecimento foi estudado de forma superficial este tipo de

problema.

A Figura 6 apresenta o sistema constituido de N corpos tal como usado por
Newton de forma que todos os corpos possuam simetria esférica de forma que
toda a massa de seus corpos esteja concentrada em um Unico ponto, em seu

centro e seus raios sao pequenos quando comparados as distancias entre eles.

Figura 8 — Sistema de N corpos.

Foi definido o Sol como sendo o sistema referencial inercial e, portanto r, é o
raio vetor que conecta a massa m. a este referencial inercial. Logo, FJ € o raio

vetor que une a massa pontual m; ao mesmo referencial inercial.

A interacdo entre os corpos de massa m, e m; da-se devido uma for¢a que

atua na mesma direcdo de F” . Portanto, de forma analoga todos os corpos se

atraem mutuamente e o médulo desta forca é:

N mm, T,
L (6.13)

2
j=1 rij rij

>F-c

Da segunda Lei de Newton tem-se:

16



-
SF=m ‘;tg (6.14)
Substituindo a Equacéo (6.14) em (6.13):
d’r Nmm, r,
m— =G D (6.15)
dtz ; r.ij2 r.ij
Sabendo que r; +r; =0 entdo:
Fij:_r”ji (6.16)

Utilizando a Equacéo (6.16) em (6.15) e aplicando o somatoério sobre todos os

corpos chega-se a:

l

im _ (6.17)

i=1

Integrando esta equacao uma primeira vez chega-se em:

im. ((jj— = (6.18)

i=1

Integrando uma vez (6.18) obtém-se:

N — —

Y mr =at+p (6.19)
Da definicdo de centro de massa sabe-se:

MF =Y mP (6.20)

i=1
Substituindo a Equacéo (6.20) em (6.19):

Mr =t + j (6.21)

r= (&t'\; ) (6.22)
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Derivando a Equacéo (6.22) no tempo:

di @

= 6.23
d M ( )

A equacgao anterior resulta na velocidade do centro de massa do sistema
formado por N corpos. Esta variacdo ocorre de forma constante, ou seja, 0
centro de massa se movimenta com velocidade constante (Prado, 2001).

Como o movimento do sistema de N corpos é conservativo pode-se dizer que:

H=>rxL (6.24)
Onde:
. dr,
=m= 6.25

Substituindo a Equacéo (6.25) em (6.24) e derivando no tempo obteve-se:

dH «drf df <. dmdi <. _d7
— =) Lxm—+drx——"4+drxm—~—=0 6.26
dt 4 dat o dt Z'th dt 4 TS (6.20)
_ dmdr,
[ Xx——=0 6.27
Z At dt (6.27)
Sabendo que:
d’r, = .\
dt? (')r, (6.28)

A equacdo (6.28) implica que o movimento de N corpos relativo a um
referencial inercial € devido a uma forga central e esta € a resultante de todas

as demais for¢cas do movimento.

Este resultado, da equacéo (6.27), provém da afirmacdo de que o movimento

do sistema € conservativo e o vetor resultante aponta na direcdo do centro de
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massa do sistema. Pode-se demonstrar que 0 momento angular do sistema €&

conservativo.

Multiplicando (6.15) por r; :

mi; x dif :Gii rr:jTi r xf—j (6.29)
=r—r (6.30)
Sabendo que:
[xr =1 xr, (6.31)
e
rxr =—Ixr, (6.32)

em:

~ _ dr
H=>)rxm—] (6.33)
: dt
Ao integrar (6.33) tem-se:
- . dr,
H=)rxm— (6.34)
: dt

d
Aplicando o operador at em ambos os lados de (6.34):

d - d(- dr,
—H=) —|rxm—|=0 .
dt Z‘dt ( e J (6.35)

Como foi dito o momento angular de N corpos varia constantemente no

espaco.
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Estas equacdes podem ser reduzidas para N igual quantidade de corpos do
sistema. Neste caso, N é uma quantidade indefinida de massas, e estas, por
sinal, sdo consideradas massas pontuais, possibilitando que as equacdes
fossem escritas de forma genérica. Como a finalidade deste estudo é o
problema restrito de 3 corpos, neste caso, N =3 e as equacdes seréo escritas
nestas condicoes.

6.2. PROBLEMA DE TRES CORPOS

O problema dos trés corpos estuda o comportamento das O6rbitas de trés
corpos com distribuicdo simétrica esfericamente de massa, sujeitos apenas as
atracdes gravitacionais entre eles. As massas dos corpos sao consideraveis,
ou seja, trés potenciais gravitacionais interagindo mutuamente de tal forma que
um afete a orbita do outro. Diferentemente do problema de dois corpos, o
problema de trés corpos ndo possui solucao analitica fechada.

my(Xy; Vo5 Z3)

ms(x3; y3; Z3)

Figura 9 — Caso particular do problema de N corpos (N = 3) e sua construcéo
também ndo possui uma solucado analitica fechada.
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Dentre as solu¢des conhecidas, a de Lagrange é comumente usada para este
problema e sua formulagdo esta baseada na configuracdo geométrica dos
corpos sendo estas:

e As trés particulas ocupando os vértices de um triangulo equilatero;
e As trés particulas ocupando posicdes colineares.

Porém, para que isso ocorra outras trés condicdes devem ser satisfeitas

simultaneamente, como mostrou Lagrange em 1772:

e A forca resultante em cada corpo passa através do centro de massa do

sistema;

e A forca resultante é diretamente proporcional a distancia de cada corpo

ao centro de massa do sistema;

e As velocidades iniciais ttm magnitude proporcional as distancias das
particulas ao centro de massa e fazem angulos iguais com 0s raios-

vetores particula-centro de massa.

Estas condi¢des criam regifes de estabilidade, regibes de minimos de energia
e estas regides sdo chamadas de pontos Lagrangianos.
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Figura 10 — Os cinco pontos Langrangianos.

As condi¢des de equilibrio podem ser definidas pelas equacdes:

dx dy _dz _

—=—2=""=0 (6.36)
dt dt dt
d’x d% d?z
— _ - 6.37
dt? dt® dt? ( )
1- X X-1
0 Qep)xen) plx=trw) (6.38)
OX r r,
1_
5_Q=y{1_( 3”)_%}0 (6.39)
oy r r
1_
a—Q:—z{( ;‘hﬁs}:o (6.40)
0z r r,



7. PROBLEMA RESTRITO DE TRES CORPOS

O problema restrito de trés corpos é um caso particular do problema de trés
corpos onde a massa do terceiro corpo é desprezivel, mediante as massas dos

outros dois corpos (Meirovitch, 1970).

Os corpos se movem sob a acdo mutua do campo gravitacional ambos
relativos ao centro de massa do sistema. O terceiro corpo por sua vez move-se
também devido as forcas gravitacionais dos demais corpos, todavia sua massa
desprezivel ndo interfere de forma efetiva no movimento dos corpos de maiores
massa, porém estes, por sua vez, interferem gradativamente no movimento do

terceiro corpo.

C.M.(0;0;0)

ri2

9

Figura 11 — Problema restrito de trés corpos.

Com as Equacdes (6.11) e (6.12) pode-se calcular as posi¢cbes de m, e m,

relativas ao C.M. do sistema, logo:

m.,r.
X, =——212 (7.1)
m, +m,
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X, = —212_ (7.2)

A posicdo de m, e m,, respectivamente, relativa a massa m:

r, (x—xl)iA+yjA+zI2 (7.3)

ry

(x+x2)iA+yjA+zI2 (7.4)

A posicdo de m relativa ao centro de massa pode ser calculada através da

equacao:
F =X +yj +2zK (7.5)
Derivando a Equacéao (7.5) no tempo obtém-se a velocidade de m, logo:

dar .

dt G rel (7 ' 6)

A velocidade v, do centro de massa é constante. Derivando a Equagéo (7.6)

no tempo obtém-se a aceleracdo de M, logo:

F:Z—?XF-FQX(QXF)-FZCBXV@+é:re| (77)

A velocidade angular de uma orbita circular dd_t =0, ou seja, constante. Logo

a Equacao (7.7) pode ser reduzida:

.
O = (T ) + 2007+ (7.8)

Os termos v, e a,, podem ser escritos como sendo:

rel

- dx» dy: dz-
V,=—Ii+—]+—Kk 7.9
rel dt dtJ dt ( )

. d’x~ d’y . d’z-
= i + + k 7.10
G =gz Tz T (7.10)
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Substituindo as Equacoes (7.5), (7.9) e (7.10) em (7.8) tem-se

2_. ~ ~ ~ ~ ~ ~ A ~
glﬁ:Qkx[Qkx<ﬂ-+w-+ﬂ0}+2Qkx(——|+9X dzkj+ d’x. d? Vi, d? 2
dt  dt ' dt az ' ae T ae

dt?
(7.11)

Trabalhando os termos da Equacéo (7.11)

QIZx_Qﬁx(xiA+yjA+zI2)}:—Qz(xiA+yjA) (7.12)
20k x| P W7 920 _pnd dyp (7.13)
dt dt ' dt dt ' dt

Substituindo as Equacées (7.12) e (7.13) em (7.11)
n 2y o 2y . A
j (d X~ d )2/J ((jjtf k} (7.14)

d—2F=—QZ(X|+yj)+2§2(d—1——| i+
dt? dt ° dt dt>  dt

Reagrupando os termos e reescrevendo a Equacéao (7.14), chegou-se em

~ (d?y dx ., |~ (d%*z)-
X |i 20— -Q — |k (7.15
J +[dﬁ'+ dt yJJ+£dﬁ (7.15)

.
AT _[dX oW ¢
d? "t

Aplicando a segunda Leia de Newton para a massa m

iﬁzmdf (7.16)

Onde:
1=—ﬁ?ﬂ (7.17)
F,=—#My¢ (7.18)

Substituindo as Equacgdes (7.17) e (7.18) em (7.16), tem-se
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—:——2;——2— (7.19)

Substituindo a Equacéao (7.15), (7.3) e (7.4) em (7.19) obtém-se:

~ ~ 2 ~
(d—X—ZQdy szJi (dy+2§2d—x—92yjj+(d—ka= ﬂs[(x x)|+yj+zk}

dt? d dt? d dt? r,
fz [(x+x )| +yjA+zI2} (7.20)
2

Transformando a Equacéo (7.20) em trés equacdes escalares obteve-se:

d?x dy yy
[dtz -2Q— " szj:—%(x—xl)—rz—g(x+x2) (7.21)

d’y dx MM
ZQ——Q =-ly-12 7.22
[ dt? dt yJ r y r, y (7.22)

d’z H Hy

—|=—=Z7-"%Z 7.23
(dt2 J AT (7.23)

As Equacbes (7.21), (7.22) e (7.23) definem o movimento de um satélite e para

determinar sua orbita basta integra-las no tempo.
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8. PERTURBACOES

Considera-se um sistema perturbado aquele que sofre variagbes adversas em
sua trajetoria devido a acao de qualquer outro fator externo pertencente a sua
Orbita nominal. Um satélite em O&rbita terrestre, por exemplo, sofre
constantemente com a acéo de forgas perturbadoras sendo estas (Kuga, Rao,
& Carrara, 2000):

e A forca gravitacional devida ao potencial do corpo,
e A atracao gravitacional do Sol e da Lua;

e Aforca de arrasto;

e Aforga de marés devida a Lua e ao Sol;

e Aforca de pressao de radiacdo Solar;

e O albedo.

A acdo destas perturbacdes pode ser significativa ou ndo na orbita de um
satélite. Todavia, 0 minimo de acdo externa a Orbita destes corpos geram
imprecisfes nas informacfes de dados coletados, de acordo com cada missao
e que deverdo ser transmitidos a receptores terrestres. Para evitar este tipo de
problema um satélite precisa corrigir sua 6rbita constantemente devido a essas

perturbacdes inerentes ao sistema.
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9. PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

A luz possui comportamento dual, ora como onda, e, por sua vez, ora cComo
particula. Quando a luz se comporta de forma corpuscular esta se denomina
por féton. Um foton ndo possui matéria, somente energia podendo ser

calculada por:
E =hf (8.1)

A luz ao passar diante de grandes corpos massivos curva-se e esta curvatura

deve-se a quantidade de movimento associada a particula da luz. Esta

quantidade de movimento estd associada somente a energia de um féton,
como pode ser observado na Equagao (8.2):

E

=— 8.2

H= (8.2)

Esta quantidade de movimento, por sua vez, interage com o satélite através de

suas superficies externas.

A pressao de radiacdo € causada pela troca de quantidade de movimento dos
fétons solares com a superficie externa do satélite (Kuga, Rao, & Carrara,
2000).

Cada particula da luz possui quantidade de movimento e esta por si s6 interage
de forma insignificante com o satélite. Porém, como as emissdes provindas do
Sol possuem grandes quantidades de particulas, a soma da quantidade de
movimento particular de cada foton pode resultar em uma quantidade de
movimento relevante atuante sobre a superficie do satélite. Na orbita da Terra

a energia irradiada pelo Sol ndo varia e esta vale aproximadamente 1350

V\%n , (Kuga, Rao, & Carrara, 2000).

Sabendo que:

(8.3)

w|m
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F=m-— (8.4)

Substituindo a Equacéao (8.4) em (8.3), tem-se:

m L

_mv_°L (8.5)

St St

mv?

| = 8.6
St (8.6)

Dividindo a Equacéo (8.5) por (8.6), obteve-se:

I

P=— (8.7)

\'

Substituindo a Equacéo (8.1) em (8.2) e reescrevendo a Equacao da pressao

chegou-se em:
P-£ (8.8)

A Unica fonte de energia radiante para veiculos espaciais dentro do sistema

solar é o Sol. O fluxo por unidade de superficie pode ser escrito como:

S=s, (r—(’j (8.9)

r

A aceleracéo causada pela pressdo de radiagcdo no sentido oposto ao versor

Terra/Sol I pode ser calculada como sendo:
- S .
p=—vC —Pr (8.10)
m

Podem-se considerar dois casos de pressédo de radiacdo, a direta o qual as
particulas vindas do Sol interagem diretamente com a superficie do satélite e a
indireta onde as particulas refletem na superficie dos astros e retornam,
incidindo-se nos satélites. Para este estudo serd considerado apenas a

presséo de radiagdo direta.
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10.MANOBRAS ORBITAIS

O estudo de manobras orbitais caracteriza-se pelo desafio em tentar definir o
menor custo e a melhor trajetéria durante uma missdo. Casos classicos de
manobras sdo aplicados buscando a melhor maneira de se customizar uma

missao.

N&o existe uma manobra ideal para todos os casos. Cada caso possui uma

condicdo adequada para aquela situacéo a se analisar.

Ressalta-se a importancia do problema de mdltiplos corpos ja que estes
influenciam o movimento do veiculo. Definir o modelo inicialmente, tal como os
corpos e 0s agentes perturbadores envolvidos durante a analise sdo de suma

importancia para a confiabilidade dos dados gerados através da simulacéo.

10.1. TRANSFERENCIA ORBITAL

A ideia principal consiste em fazer uma manobra de transferéncia de uma
Orbita a outra com o menor gasto de combustivel possivel. Entretanto, as
condicBes iniciais serdo relevantes, pois o tipo de transferéncia (eliptica,

circular, parabdlica etc.) influi no problema.

10.2. TRANSFERENCIA DE HOHMANN

A transferéncia de Hohmann trata de uma manobra bi impulsiva em um campo
gravitacional Newtoniano entre O6rbitas coplanares e circulares com o tempo
livie (MAREC, 1979).

A Figura 12 ilustra a proposta da transferéncia de Hohmann.
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Orbita de transferéncia

Orbita inicial

Orbita final

Figura 12 — Transferéncia de Hohmann.

Esta transferéncia possui resultado 6timo somente quando a razdo entre 0s
raios do perigeu I, e apogeu I, é menor que 11.93876. Neste caso o gasto
de combustivel serd minimo devido o menor Av. Para se efetuar a

transferéncia aplica-se um impulso inicial Av, na érbita de origem (circular) de
raio I, fazendo com que o veiculo passe por uma Orbita de transferéncia

(6rbita eliptica) até chegar ao apogeu de raio I; onde o segundo impulso Av,

sera dado colocando entdo o veiculo sobre sua nova o6rbita, orbita final
(circular) (SANTOS, Aplicacbes em Manobras Espaciais do Problema de
Multiplos Encontro., 2006).

O célculo desta transferéncia é mostrado abaixo (CHOBOTOV, 1996):

Considerando a vis-viva;

2 1
Vi=pl == 10.1
ﬂ[r a} (10.1)
Aplicando-se no problema:
2a="r,+I, (10.2)

Substituindo a Equacéo (10.2) em (10.1):
31



v’ = uF— : } (103)

h r+n

Desta forma:

()
v =) Al (10.4)

o
>
=
+
‘ =

—_
o

Como V,,° = rﬁ ento:
0
Vv r
=0 | = 0 (10.5)
VCO 1+ ri
rO
Yo _ fo (10.6)
VCO 1+ r;f
L
r
AV =V, /-1 (10.7)
1+ T
L
Entao:
r
Av, =V °s_1 (10.8)
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10.3. TRANSFERENCIA BI-ELIPTICA TRI-IMPULSIVA

: A L e r
Como dito a transferéncia de Hohmann é 6tima apenas quando - <11.93876.
rO

Isso foi demonstrado no trabalho de Hoelker e Silber (HOELKER & SILBER,
1959). O trabalho diz que quando essa razdo é maior que 11.93876 a
transferéncia de Hohmann deixa de ser 6tima e entédo a viabilidade passa a ser

a transferéncia bi-eliptica e tri-impulsisa.

A Figura 13 ilustra uma transferéncia bi-eliptica e tri-impulsisa.

Av,
r
a
o
AUO

Avf

Figura 13 — Transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva
O veiculo encontra-se no perigeu dentro de uma Orbita circular de raio Iy, um
impulso inicial AV, coloca o veiculo numa érbita de transferéncia de raio I, tal

que I, >T,. Quando o veiculo encontra-se no apogeu, outro impulsivo Av, é
dado fazendo com que o veiculo se mova para outra Orbita de transferéncia

(eliptica). Entédo, ja na posi¢édo desejada, um impulso Av; faz com que o veiculo
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desacelere e entre em orbita circular novamente, todavia com um raio final

maior que o inicial.

Tanto a orbita inicial quanto a final sdo concéntricas no planeta, porém com

raios distintos.

O equacionamento € descrito da seguinte forma:

AV, =&, ( L _ j (10.9)

2r 2
J{ 2] w010

2r,
AV, =& \/{ﬁ = \/E} (10.11)

Como visto na dissertacdo de mestrado de (SANTOS, Aplicacbes em

Manobras Espaciais do Problema de Mdultiplos Encontro., 2006) a transferéncia
de Av minimo ocorre com I, — %, conhecida como transferéncia bi-parabdlica

onde as duas Orbitas de transferéncia assumem formatos de parabola. Quanto

a razao entre apogeu e perigeu tem-se:

e -1>1558178 transferéncia bi-eliptica é superior a de transferéncia de

f'o

Hohmann (r, >, ).

r . ) . ..
e 11.93876 <+ <15.58178 dentro desta faixa existe um valor minimo limite

o

de I, que a transferéncia bi-eliptica deve se utilizar para ser mais eficiente do

gue a de Hohmann.

A manobra orbital possui agentes perturbadores externos que podem ou nao

serem considerados durante a analise de um problema, tudo ird depender do
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tratamento de um modelo real ou ideal. A quantidade de perturbacdes ira
definir a proximidade do estudo ao modelo real. Portanto, uma missao deve ser
considerada de sucesso desde o0 momento de seu lancamento até sua entrada
e permanéncia na Orbita desejada, sempre tentando aproximar-se do modelo

real.

De forma evolutiva e gradual, pretende-se compreender, da melhor forma, o
movimento do veiculo com suas devidas perturba¢gdes. Como a intencao é dar
continuidade a este trabalho, primeiramente estudou-se um sistema dinamico
terrestre através do modelo de um péndulo invertido sobre uma plataforma
movel, para abstrair melhor o conceito do que séo forcas perturbadoras em
sistemas instaveis durante um lancamento e como este sistema pode ser

controlado.
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11.SIMULAC~;AO DO PROBLEMA DE DOIS CORPOS MAIS PRESSAO DE
RAIDACAO SOLAR DIRETA

Para esta simulacdo foi desenvolvido um integrador numérico no software
MATLAB® capaz de simular o movimento orbital do satélite CBERS. Este
programa resume-se em um Runge Kutta de quarta ordem (RK4), responsavel
em integrar no tempo todas as posicoes referentes aos instantes da trajetoria,
plotando como resultado final a orbita completa do satélite. Nao foi considerada
inicialmente a inclinacdo da orbita, por isso a mesma encontra-se sobre o plano
do Equatorial terrestre. Futuramente, pretende-se fazer a simulagcéo de forma a

considerar este parametro.

11.1. EQUACIONAMENTO

O problema foi considerado inicialmente como sendo um problema de dois
corpos, sendo a Terra o referencial inercial de massa finita e o satélite o
segundo corpo com massa puntual. De forma a iniciar as simulacbes do
problema admitiu-se que o corpo em movimento ao redor da Terra encontra-se
em uma Orbita equatorial, ou seja, a inclinacdo do satélite ndo foi considerada

como mostra a Figura 14.
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Figura 14 — Sistema Terra satélite com orbita equatorial.

O satélite possui duas componentes de aceleracdo que sdo descritas como

tangencial e radial, respectivamente:

- dr dQ d2Q).
a.l Z(Zaaﬁ'r dt2 Jet =0 (101)
2 2
a =(ZT£—r dj: Jér +0 (10.2)

A resultante das forcas atuante no sistema, desconsiderando agentes externos

a acdo gravitacional €:
FR =ma, (10.3)

Sendo:

r (10.4)
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Substituindo a Equacéo (10.1), (10.2) e (10.4) em (10.3):

(10.5)

Mm r dr  dO?).
m —-r——|€e
dt dt

Rearranjando a Equacéao (10.5) e escrevendo-a de forma escalar tem-se:

dr  dQ* M

Sabendo que:

2
pdrde2  da_, (10.7)
dt dt  dt
2

dt? dt dt r

As equacdes diferenciais que descrevem o movimento do satélite ao redor da

Terra sao descritas como:

~G— (10.9)

2
da_ ,drdal (10.10)
dt dt dt r

Por assumir orbita equatorial, a componente Z do satélite € nula.

A componente I' pode ser calculada como sendo:

r :\/(Xl_xz)2+(y1_y2)2+(Zl_22)2 (10.11)

Como a excentricidade da 6rbita é proxima de zero 1.021-10°, X=Yy o0 que

define uma trajetoria circular.

Supbe-se que em um determinado momento 0s corpos estejam alinhados

sobre o eixo X, ou seja, y =0 como mostra a Figura 15:
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Figura 15 — Posigéo do satélite relativa ao centro da Terra.

Desta forma, escreveu-se o raio da orbita como sendo:

r :«/(O—X)2 =X (10.12)

Sabendo que a altitude do satélite € definida como sendo a distancia relativa ao

centro do planeta, logo:
r=H+R (10.13)

Como as Equacdes (10.9) e (10.10) sdo de segunda ordem, para integra-las
reduziu-se o grau das duas equacdes diferenciais de segunda ordem para

quatro equac0es diferenciais de primeira ordem, logo:

X, =Q
dQ
ST
(10.14)
Xy =T
dr
X4 = a
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Derivando X;, X,, X; e X, no tempo obteve-se:

ax _
dt 2
dx, _ ) dx, dx, 1
dt dt dt x;
(10.15)
ax _
d ¢
2
dﬁ =X, _dX4 -G MZ
dt dt X,
A distancia entre os corpos seréa definida como sendo:
X;=r=R+H (10.16)

Escrevendo as equagbes no MATLAB® e utilizando os dados da Tabela 1
realizaram-se as simulagbes com o integrador. Foram realizadas
transformacdes de coordenadas polares para cartesianas de modo que 0s

graficos apresentem seus resultados relativos aos eixos X, y e Z. Como

modelo para este trabalho foi desconsiderada a inclinacdo do satélite e
qualquer torque causado por agentes de forca externa.
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12.RESULTADOS DO PROBLEMA DE DOIS CORPOS MAIS PRESSAO
DE RADIACAO SOLAR DIRETA

Para simulacéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 2:

Tabela 2 — Dados utilizados na simulacéo 1.

I 778000
v, 7459.44
t 0

t 6018.0

p 0

Os dados obtidos em simulacédo podem ser conferidos nas Figuras abaixo:

x1
X2 1]
x3

Posicéo (m)

I I I I I I
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Tempo (s)

Figura 16 — Comportamento da 6rbita do satélite em coordenadas cartesianas ao
longo de uma volta, onde X; € a posicdo em X, X, € aposicdoem Y e X,
€ a posicdo em Z.
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0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
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Figura 17 — Velocidade do satélite em coordenadas cartesianas ao longo de uma volta,

dx dx dx
onde d_tl é a velocidade em X, d_tz é a velocidadeem Yy e d_t3 éa

velocidade em Z.

x10°
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.\ /
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o
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Tempo (s)

Velocidade (m/s)

N\

\

\

/
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Figura 18 — Posicao e velocidade do satélite referente a coordenada X .
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Figura 19 — Posicao e velocidade do satélite referente a coordenada Y .
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Figura 20 — Posicao e velocidade do satélite referente a coordenada Z.
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6
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Figura 21 — Orbita equatorial do satélite ao redor de uma volta na Terra.
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Figura 22 — Velocidade angular do satélite ao longo de uma volta.
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Figura 23 — Aceleragéo angular do satélite ao longo de uma volta.
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Figura 24 — Velocidade do satélite ao longo de uma volta.
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dr/dt (m/s)

% 1&00 2600 3050 4&00 5&00 60[00
Tempo (s)
Figura 25 — Aceleracgéo do satélite ao longo de uma volta.
Tabela 3 — Dados utilizados na simulagéo 2.
H 778000
Vv, 7459.44
t, 0
t 60180
P 1

Os dados obtidos em simulacdo podem ser conferidos nas Figuras abaixo:

Posicédo (m)

7000

Tempo (s)
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Figura 26 — Comportamento da érbita do satélite em coordenadas cartesianas ao
longo de uma volta sendo perturbada pela presséo de radiagéo solar, onde X;

é aposicdoem X, Y, éaposicdoem Y e Z, éaposicdoem Z.

1000 I T T T T T

x1pt
x2pt ||
x3pt ||

800

600

400

200

]

-200 .

Velocidade (m/s)
o

-400 :

]

-600 — -

-800 .
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0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000

Tempo (s)
Figura 27 — Velocidade do satélite em coordenadas cartesianas ao longo de uma volta

dx
sendo perturbada pela pressao de radiagéo solar, onde d_tl € a velocidade

d dz
em X, % € avelocidadeem Yy e d_tl é a velocidade em Z.
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Figura 28 — Orbita do satélite sendo perturbada pela presséo de radiaco solar.

De acordo com a Figura 28, o satélite é derrubado devido o efeito perturbativo.

[ [ [ i i i
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Tempo (s)

Figura 29 — Velocidade angular do satélite sendo perturbada ao longo de uma volta.
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0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
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Figura 30 — Aceleragéo angular do satélite sendo perturbada ao longo de uma volta.
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Figura 31 — Velocidade do satélite sendo perturbada ao longo de uma volta.
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Figura 32 — Aceleracéo do satélite sendo perturbada ao longo de uma volta.

Tabela 4 — Dados utilizados na simulagédo 3.

H 778000
v, 7459.44
t, 0

t 6018
P 107”7

Os dados obtidos em simulacdo podem ser conferidos nas Figuras abaixo:

x10°

N\ [

Posi¢éo (m)
o

/

\ /
\_/

\\\_///

2000 4000
Tempo (s)

6000

x1
6
4
@
g 2
(0]
B0
k=]
3
6'2
=\
-4 \\
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8000 0

2000 4000
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6000 8000

Figura 33 — Posigéo e velocidade do satélite referente a coordenada X , sofrendo
perturbagéo pela pressédo de radiagéo solar.
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Figura 34 — Posicao e velocidade do satélite referente a coordenada Y , sofrendo
perturbacdo pela presséo de radiacéo solar.
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Figura 35 — Posicao e velocidade do satélite referente a coordenada Z , sofrendo
perturbacgéo pela presséo de radiagéo solar.
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Figura 36 — Orbita do satélite sendo perturbada pela presséo de radiacéo solar ao
longo de dez voltas.
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Figura 37 — Decaimento da Orbita do satélite devido a presséo de radia¢do solar ao
longo de dez voltas.

Calculando o erro entre os resultados gerados sem presséo de radiacéo solar e

com presséao de radiacéo solar.

45 T T T 1 T T

0 [ [ [ [ [ [

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tempo (s)

Figura 38 — AX, =X;, —X,.
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O grafico apresentando na Figura 38 mostra a influéncia da pressdo de
radiagdo solar na posicdo angular de um satélite. O erro medido através da
subtracdo dos resultados entre valores perturbados e n&do perturbados indica

que X,, > X, 0 que implicaem AXx, >0.

Figura 39 — Acéo da aceleracao de pressado de radiacdo solar sobre o satélite

Controladores de atitude e orbita corrigem esta pequena diferenca fazendo
com que 0 mesmo permaneca ativo e operante em sua 6rbita nominal até que
0 tempo proposto seja cumprido. Caso contrario, este efeito junto dos demais
derrubaria o satélite.
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13.SIMULA~QAO DO PROBLEMA RESTRITO DE TRES CORPOS MAIS
PRESSAO DE RADIACAO SOLAR DIRETA

Neste caso sera considerado o problema restrito de trés corpos no plano junto
de um efeito perturbativo, que neste caso sera a pressao de radiagdo solar. A
simulacdo levard em conta o caso de um veiculo que encontra-se sob orbita
circular inicialmente ao redor da Terra e recebe um Av que fara com que o
mesmo saia de sua trajetoria aproximando-se do segundo corpo (Lua). Serdo
simuladas situagfes diversas o qual este impulso poderd aproximar o veiculo
do segundo corpo, permanecer 0 mesmo preso a agao gravitacional ou afasta-

lo do sistema.

A Figura 38 apresenta a situacao a ser simulada.

7

m(x;y; z)

C.M.(0;0;0)

r12

9

Figura 40 — Problema restrito de trés corpos Terra, Lua e satélite.

Para a simulagéo serao utilizadas as seguintes Equacdes:

d?x d
(F—Zﬂd—i’—Qz ]:_rﬂ_gl(x_xl)—”—g(x+x2) (13.1)

1 r2
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2
(%+293—T—sz} :—%y —‘u—gy

1 r2

De forma que X, e X, podem ser calculados como sendo:

X, = 2112
m, +m,
m,r.

X, = —212
m, +m,

Os raios I, e I, podem ser calculados como sendo:

r= \/(x - x1)2 +(y —yl)2

r,= \j(x —x2)2 +(y —y2)2
Os parametros gravitacionais serao:
H=Gm
H, =Gm,
As velocidades do veiculo podem ser escritas como sendo:

v, =V, [ sen(y)cos(p)-cos(x)sen(p)]

v, =V, | sen(y)sen(p)-cos(x)cos(¢)]
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14.RESULTADOS DO PROBLEMA RESTRITO DE TRES CORPOS MAIS
PRESSAO DE RADIACAO SOLAR DIRETA

Para simulacéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 5:

Tabela 5 — Dados utilizados na simulacéo 4.

H 778

v, 9.9148

t, 0

t 2606419.296
p 0

Os dados obtidos em simulacdo podem ser conferidos nas Figuras abaixo:

x 10
1.5

]

]

-1.5

X, km X 105

Figura 41 — Trajetoria de um veiculo qualquer em torno da Terra, sendo perturbada
pela acéo gravitacional lunar.
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X 104

Figura 42 — Trajetdria de um veiculo qualquer em torno da Terra, sendo perturbada

pela acéo gravitacional lunar.

O movimento perturbado pela acéo gravitacional lunar € mais intenso quando o

veiculo espacial cruza a linha que une os centros dos corpos (Terra/Lua) como

mostra a Figura 42.

Para simulag&o foram utilizados os dados referentes a Tabela 6:

Tabela 6 — Dados utilizados na simulacéo 5.

H 778
v, 10.45915
ty 0

t 552096
P 0
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Figura 43 — Trajetdria de uma espaconave que sai de uma Orbita terrestre por meio de
um V,, chega até a Lua e retorna a Terra.

Para realizar esta manobra foi preciso calcular o valor do impulso inicial
precisamente, pois caso contrario ele ndo chegaria, ou escaparia da trajetoria,
ou seria capturado novamente pela acéo gravitacional terrestre como pode ser

observado nas simulagdes a seguir.
Para simulagéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 7:

Tabela 7 — Dados utilizados na simulacéo 6.

H 778
v, 10.4
t 0

t 552096
P 0
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Figura 44 — Trajet6ria de uma espaconave que sai de uma Orbita terrestre por meio de
um V, insuficiente para que a mesma chegue até a Lua, sendo assim
capturada novamente pela for¢a da gravitacional terrestre.

Para simulag&o foram utilizados os dados referentes a Tabela 8:

Tabela 8 — Dados utilizados na simulacéo 7.

H 778
Vv, 10.47
t, 0

t 552096
p 0
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Figura 45 — Trajet6ria de uma espaconave que sai de uma Orbita terrestre por meio de

um V, elevado, para estas condi¢des, tendo sua trajetoria perdida devido a

iSSO.

Para simulag&o foram utilizados os dados referentes a Tabela 9:

Tabela 9 — Dados utilizados na simulagéo 8.

H 778
v, 10.45915
t, 0

t 552096
P 10”7
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Figura 46 — Trajetdria de uma espaconave que sai de uma Orbita terrestre por meio de
um V,, chega até a Lua e retorna a Terra. Todavia, agora 0 movimento esta
sofrendo com a agéo da presséo de radiacao solar.

A Figura 46 foi simulada nas mesmas condi¢cdes que a simulagdo 5, porém
neste caso a espaconave sofre acdo da aceleracdo de radiagdo solar. Como
pode ser visto, o pequeno efeito perturbativo da pressdo de radiacdo foi
suficiente para fazer com que o corpo nao retornasse a Terra no mesmo tempo

previsto pela simulagéo 5.
Para simulag&o foram utilizados os dados referentes a Tabela 10:

Tabela 10 — Dados utilizados na simulacéo 9.

H 778
V, 10.4
t, 0

t 552096
P 107

62




x 10

1.5

]
1

©
a1
1
1

=
=

r r

0 0.5 1 15 2 2.5 3 35
X, km X 105

Figura 47 — Trajet6ria de uma espagonave que sai de uma Orbita terrestre por meio de
um V,, insuficiente para que a mesma chegue até a Lua. Além disso, a
mesma sofre acao da pressédo de radiagéo solar.

A Figura 47 apresenta a simulagdo de uma espagonave que sofre um V, em

sua Orbita nominal, fazendo com que a mesma escape em sentido do campo
gravitacional lunar. Além da perturbagédo causada pelo segundo corpo o veiculo
espacial sofre acdo da presséo de radiacdo solar. Esta simulacao foi realizada

com os mesmo dados da simulagéo 6.

Para simulagéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 11:

Tabela 11 — Dados utilizados na simulacéo 10.

H 778
V, 10.354567
t, 0

t 7.1856-10°
P 10”7
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Figura 48 — Orbita de uma espagonave que leva um impulso inicial V, e que esta sob a
acado da perturbacdo causada pela agéo gravitacional lunar e pela pressao de

radiacdo solar.

Para simulagéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 12:

Tabela 12 — Dados utilizados na simulagéo 11.

H 778
v, 10.38967
t, 0

t 2.3576-10°
P 10”7




5

x 10

Figura 49 — Orbita de uma espagonave que leva um impulso inicial V, e que esta sob

a acao da perturbacdo causada pela acdo gravitacional lunar e pela presséao
de radiagéo solar.

Para simulagéo foram utilizados os dados referentes a Tabela 13:

Tabela 13 — Dados utilizados na simulacédo 12.

H 778
v, 10.424566
t, 0

t 2.617920-10’
P 1077
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Figura 50 — Trajetdria de uma espaconave em meio ao problema restrito de trés
corpos mais presséao de radiacdo solar.
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15.CONCLUSAO

O trabalho apresentou um estudo a respeito de manobras orbitais. A primeira
instancia analisou-se o comportamento de um satélite ao redor da Terra sem
efeitos perturbativos. O veiculo espacial encontrou-se inicialmente em trajetéria
circular equatorial ao longo das simulagdes. Os dados obtidos sé&o referentes
aos periodos orbitais, na maioria dos casos foi analisada somente uma volta,
isto €, um periodo orbital. Em seguida foram analisadas Orbitas perturbadas
pelo efeito de pressdo de radiacdo solar direta. Foram simuladas situacfes o

qual o satélite sofreu perturbacbes de uma aceleracdo de pressdo num
intervalo de 107 <p<1l. Constatou-se que para p=1 a o6rbita ficou bastante

alterada em relacdo a Orbita ndo perturbada, o valor, apesar de pequeno, foi

suficiente para derrubar o satélite. Para p =107 o efeito foi menor, porém se

nao houver um sistema de correcdo de atitude e orbita de forma a corrigir a
trajetéria do satélite ao longo do tempo este pode se chocar contra a superficie
da Terra ou se perder pelo espaco. Para este modelo nao foram considerados
efeitos recorrentes sobre a atitude do satélite apenas distlrbios orbitais.
Futuramente, pode-se estudar o caso mais completo levando em conta a

inclinacdo e os torques gerados pelas superficies externas do satélite.

Em segunda instancia foram estudados os efeitos perturbativos da pressao de
radiacdo solar inerente ao problema restrito de trés corpos. A priori foram
estudadas condicbes o qual uma espaconave sofre perturbacdo em sua
trajetdria causada apenas pela acdo gravitacional lunar. Realizaram-se

manobras de aproximacao da superficie da Lua sob trés condi¢cdes de impulso

inicial v :

e Primeiro caso: o veiculo recebeu um Vv, =10.45915 kn% aproximando-

se da Lua, realizou uma manobra e retornou a Terra em t =552096 S ;

e Segundo caso: o veiculo recebeu um V,=10.4 kr%, porém este

impulso ndo foi suficiente para vencer a acao gravitacional lunar
evitando que a espaconave se aproximasse da superficie lunar. O tempo
da manobra foi de t =552096 S ;
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e Terceiro caso: o veiculo recebeu um Vv, =10.47 k%, neste caso o

impulso foi suficiente para fazer com que a espaconave escapasse da
acao gravitacional da Lua e da Terra. O tempo da manobra foi de
t =552096S.

Em todos os trés casos ficaram evidentes que o impulso inicial foi fator

culminante para realizar-se uma manobra de sucesso.

A posteriori considerou-se o problema restrito de trés corpos mais a presséao de
radiacdo solar. Para essas simulacdes foram consideradas as mesmas
condicBes dos dois primeiros casos citados acima. Observou-se que para o
mesmo instante de tempo, as trajetérias assumiram outras caracteristicas
constatando-se que a Orbita sofreu degeneracdo causada pela aceleracao de

presséo de radiacdo solar direta.

Outras simulactes foram realizadas de forma a apresentar o comportamento
da Orbita da espaconave devido as condicbes de suas simulacbes
apresentando seus comportamentos diante do problema restrito de trés corpos

junto da presséo de radiacdo solar.
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