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RESUMO

Este trabalho visa estudar e analisar a mecanica de uma manobra gravitacional-
mente assistida (swing-by, flyby, slingshot) com e sem o uso de cabos. No decorrer
da pesquisa, viu-se que seria tecnicamente mais interessante realizar um estudo pra-
tico de um swing-by. Dado o contexto da Missdo Aster, que pretender ser a primeira
missao brasileira interplanetaria, a qual planeja a visita de uma espaconave ao sis-
tema de asterdides triplo 2001SN263, foram extensivamente realizados estudos de
um swing-by na Lua sem o uso de cabos. Logo, esse trabalho realiza um pequeno
estudo de swing-by por meio de cabos, e concentra-se principalmente no estudo da
manobra sem o uso de cabos, com aplicacdes & Missdo Aster. Para tanto, foi reali-
zado um estudo comparativo entre a aplicagao de um método numérico e um método
analitico, respectivamente o Problema Circular Restrito dos Trés Corpos e Patched
Conics, para manobras gravitacionalmente assitidas na Lua. O Problema Circular
Restrito dos Trés Corpos, consiste em solucionar numericamente as equacoes do
movimento de uma espagonave que interage gravitacionalmente com dois corpos, os
quais descrevem trajetérias circulares em torno do centro de massa do sistema. O
método das Patched Conics consiste em reduzir um problema de N corpos em N-1
problemas de dois corpos. A comparacao entre os métodos se faz necessaria visto
que a esfera de influéncia da Lua é grande se comparada a distancia Terra-Lua, o
que coloca sob duvida o método das Patched Conics, mais simples e menos custoso.

Keywords: Swing-by. Problema Circular Restrito dos Trés Corpos. Patched Conics.
Manobras com Uso de Cabos.
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ABSTRACT

This work aims to study and analyse the mechanics of a gravity assisted maneuver
(swing-by, flyby, slingshot) with and without the use of tethers. With the progress
of the work it was noticed that would be more interesting make a practical study of
a swing-by. In the context of the Aster Mission, that intend to launch a spacecraft
to the triple asteroid system 2001SN263, it was made studies in the Moon without
the use of tethers. Therefore, this work make a little study of a swing-by using
tethers and concentrates mainly in the study in the maneuver without the use of
tethers with applications to the Aster Mission. To accomplish this task it was made
a comparative study between an analytic and numeric methods, respectively the
Circular Restricted Three Body Problem and Patched Conics.

Keywords: Swing-by. Circular Restricted Three Body Problem. Patched Conics.
Tethered Gravity-Assisted Maneuvers.
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1 Introducao

O interesse da humanidade pelo céus nao é recente, desde seus primoérdios, da Meso-
potamia & América Central & Asia, em toda civilizagdo e cultura, nossos antepassados
admiraram os céus em uma mistura de sentimentos e impressoes: curiosidade, mis-
ticismo, medo, espanto. Se comunicavam com os céus, ele lhes dizia quando plantar,
quando colher, que caminho seguir, por vezes anunciava sangue, peste, morte. Icaro
fascinado, contrariando as instrucgoes de seu pai Dédalo, voou cada vez mais alto,
até encontrar seu fim nas dguas do Mar Egeu. O sonho dos homens de tocar os céus
e se juntar aos astros nao morreu no mito de fcaro, nem como um mito, inatingivel,

inalcancével.

E assim, junto ao trabalho e coragem de outros grandes homens que o precederam,
[saac Newton com suas leis do movimento e sua lei da gravitacao universal, mostrou
que as mesmas leis da natureza que descreviam os céus se aplicavam a Terra, e o
homem finalmente pode sentir que podia alcancar os astros. Desde entao, a Mecanica
Celeste se desenvolveu a passos largos, o homem pisou em outros mundos e artefatos

humanos foram lancados além dos limites do Sistema Solar.

Newton demonstrou que os corpos celestes descrevem trajetorias conicas (circulo,
elipse, pardbola e hipérbole) quando interagem entre si. Foi ele quem formulou O
Problema dos N Corpos !, que consiste em analisar o problema de N corpos em inte-
racao gravitacional muitua. Do problema dos N corpos é possivel obter 10 integrais
do movimento (PRUSSING; CONWAY, 1993). Geralmente, o problema é diminuido
para interacoes menos complexas, como o Problema de Dois Corpos e o Problema

dos Trés Corpos.

O Problema dos Dois Corpos consiste na determinacao da dindmica entre dois corpos
de massas M e m sob interacao gravitacional mitua em torno do centro de massa do
sistema. No caso particular em que M >> m (Sistema Terra-Satélite, Sol-Cometa),
pode-se considerar o centro de massa como o proprio centro geométrico do corpo
de massa muito maior (MURRAY; DERMOTT, 1999). O Problema dos Dois Corpos
nos permite definir os chamados elementos orbitais, que descrevem e facilitam a

observacao da geometria da érbita e o movimento do corpo?.

Os elementos orbitais consistem em seis parametros, geralmente sao: semi-eixo maior

(a) e excentricidade (e), que definem o formato e tamanho da 6rbita, inclinagao

'Para mais detalhes, consultar Prussing e Conway (1993) capitulo 1
2Para mais detalhes, consultar Prussing e Conway (1993) capitulo 3



(1) e longitude do nodo ascendente (€2) definindo o plano orbital, o argumento do
pericentro (w) que define o ponto de maior aproximagao entre os corpos (conhecido
como pericentro) e, finalmente, a anomalia verdadeira (v), que define a posi¢ao do

corpo. Para melhor compreensao e visualizagao, atente para a figura 1.1.

True anomaly /\)

QS

Longitude of ascending node

Argument of p#riapsis

Y

Reference
direction

P.\'a he of reference

i
Inclination
63

Ascending node

Figura 1.1 - Esquema ilustrando os quatro elementos orbitais que sdo representados por
angulos (i, Q, w e v). Retirado em Wikipedia (2016).

Ao se abandonar o Problema dos Dois Corpos e partir para analises mais complexas,
as orbitas de cada corpo passam a ser perturbadas ® e os elementos érbitais nao
mais definem o movimento dos corpos e a geometria da orbita a qualquer instante
de tempo. Entao, os elementos orbitais passam a ser usados para definir a 6rbita e
trajetoria do corpo em determinado instante de tempo, por vezes sendo chamados

de elementos osculadores.

Uma dessas analises mais complexas é conhecida como O Problema dos Trés Corpos,
e, como o contexto sugere, trata da interagao gravitacional mitua entre trés corpos.
Com o Problema dos Trés Corpos ja nao é mais possivel obter uma solucao geral
que descreva o movimento dos trés corpos. Porém é possivel obter solucoes restritas,

como as Solugoes de Lagrange e a solugdo do Problema Restrito dos Trés Corpos.

3Para mais detalhes sobre perturbacdes, consultar Murray e Dermott (1999) capitulos 6, 7 e 8,
ou para algo mais restrito a espagonaves Vallado e McClain (2001) capitulos 8 e 9.



O Problema Restrito dos Trés Corpos é de grande interesse pratico, tanto para a
engenharia astronautica quanto para a astronomia. A partir dele é possivel obter ex-
plicagoes e projetar configuragoes mais complexas. Aqui, o problema original de trés
corpos tem sua complexidade reduzida ao considerar que um dos trés corpos possui
massa desprezivel se comparado aos outros dois corpos (ditos como dominantes, ou
primérios). O Problema Restrito dos Trés Corpos pode ser separado em: Problema
Circular Restrito dos Trés Corpos (PCRTC) e Problema Eliptico Restrito dos Trés

Corpos™.

Ao se assumir o PCRTC a complexidade do problema é reduzida mais uma vez, ao
considerar que os dois corpos dominantes descrevem orbitas circulares, o que é uma
boa aproximacao, visto que sistemas tais como Sol-planeta, planeta-lua, usualmente
tém excentricidades muito pequenas. Ademais, grandes conclusoes qualitativas sao
possiveis de se obter dessa abordagem. Como dos cinco pontos de Lagrange, que
descrevem pontos de equilibrio® no sistema e fornecem explicacdo para, por exemplo,
a configuragao dos asterdides troianos de Jupiter; e também oferece meios para o

projeto de érbitas especiais, como as érbitas Halo (HOWELL, 1984).

Pode-se levar os conceitos demonstrados até entdo para casos mais praticos, rela-
cionados a trajetorias e manobras de espagonaves. Para o calculo da trajetoria de
espacgonaves pode-se fazer hipdteses, por exemplo, que diminuam a complexidade
da trajetoria de uma espagonave que ira interagir fortemente com varios corpos di-
ferentes. Para definir contornos do que seria interagir fortemente com um corpo, é
usado o conceito desenvolvido por Laplace (VALLADO; MCCLAIN, 2001) de esfera de
influéncia. Segundo esta abordagem, pode-se considerar uma Orbita simples conica
entre a espaconave e o corpo no qual a espagonave encontra-se dentro de sua esfera
de influéncia. Assim, quando uma espagonave interage com varios corpos diferentes é
possivel usar um método conhecido como Patched Conics (traduzindo literalmente:
conicas remendadas; também conhecido como Conicas Conjugadas), que se vale do
conceito de esfera de influéncia para diminuir a complexidade do problema separando

um Problema de N Corpos em véarios Problemas de Dois Corpos.

Mantendo o enfoque levantado para espagonaves, é de grande interesse o estudo de

manobras e transferéncias orbitais que diminuam sensivelmente o gasto de combus-

1Boas discussoes sobre o caso eliptico podem ser encontradas em Szebehely e Giacaglia (1964)
e Broucke (1969)

5Boa discussdo sobre estabilidade dos pontos de equilibrio pode ser encontrada em Murray e
Dermott (1999) capitulo 3



tivel e o peso da espaconave °. E é aqui que se encontra este trabalho, no estudo
de um tipo especifico de manobra conhecida como manobra gravitacionalmente as-
sistida (ou flyby, ou swing-by, ou slingshot), que se aplica principalmente a missoes

interplanetarias, devido o grande ganho de energia que proporciona.

Neste trabalho serd analisada manobras de swing-by realizadas na Lua por dois
métodos distintos. Por equagoes analiticas utilizando uma abordagem via Patched
Conics. E por modelos nimericos utilizando uma abordagem baseada no Problema
Circular Restrito dos Trés Corpos. Por fim, as duas abordagens serdao comparadas e
analisadas. O estudo tera como foco as manobras na Lua por dois motivos: primeiro,
a Lua tem uma esfera de influéncia muito grande se comparada a distancia Lua-
Terra (devido a relagdo de massa entre os dois corpos), o que coloca em davida uma
abordagem via Patched Conics (que é preferivel devido sua menor complexidade),
necessitando de uma andélise do seu poder de descricao do problema; segundo, pois
pretende-se fundamentar estudos posteriores sobre manobras a serem aplicadas a
Missdo Aster, que provavelmente vird a usar manobras lunares gravitacionalmente
assistidas de forma a deixar o sistema Terra-Lua para sua viagem interplanetaria

(ver figura 1.2). 7

. Escape
Parking Orbit Orbita Aberta

\

Swing-by

Orbita de Transferéncia

Figura 1.2 - Esquema de uma possivel missdo para deixar o sistema Terra-Lua. A espago-
nave sai de uma parking orbit em torno da Terra para uma Orbita de transfe-
réncia, de forma a realizar um swing-by na Lua. Assim, ganha-se velocidade
e deixa-se o sistema em uma érbita aberta (escape).

Além disso, é feito um pequeno estudo de swing-by realizado por meio de cabos.
Que consiste no acoplamento de um cabo no corpo celeste na qual a manobra sera

executada, visando aumentar a mudanca de trajetéria possivel e também a energia

6Para mais detalhes sobre manobras orbitais, consultar Vallado e McClain (2001) capitulo 6
TA Missdo Aster deverd vir a ser primeira missdo brasileira interplanetéria, a qual pretende
langar uma sonda para estudar o sistema triplo de asterdides 2001SNog3.
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que se ganha ou perde.
1.1 Objetivo

Este trabalho busca estudar, analisar e comparar a mecanica de uma manobra gravi-
tacionalmente assistida (swing-by, flyby) em trés dimensoes na Lua por duas aborda-
gens distintas: modelo analitico das Patched Conics e modelo numérico do Problema
Restrito dos Trés Corpos. Além disso, uma pequena comparacao de um swing-by em

duas dimensoes com e sem o uso de cabos.
1.2 Metodologia

O trabalho foi dividido em quatro etapas principais, as quais sao:

i) Revisao tedrica e Equacionamento;
i1) Desenvolvimento dos programas e c6digos;
i71) Andlise dos resultados;

iv) Produgao do trabalho e apresentagao.

A revisao teorica consistiu em consultar a literatura na area de forma a revisar
alguns conceitos tedricos tais como: Problema dos Dois Corpos, Elementos Orbitais,
Problema dos Trés Corpos, Problema Restrito dos Trés Corpos, Manobras Orbitais,
dentre outros. Em seguida, foi elaborado todo o equacionamento do problema para

que fosse possivel produzir os modelos computacionais.

Feita a revisao, buscou-se o desenvolvimento dos programas e cédigos necessarios a
analise do problema proposto. Esses foram desenvolvidos em Fortran, MATLAB®

e C em uma maquina desktop comum Intel Core i5-5200U® 2,20GHz.

Posteriormente, os resultados foram processados em figuras e modelos comparativos

de forma a possibilitar a analise da dindmica do problema.

Por fim, os resultados e analise foram reunidos neste trabalho, apresentados e dis-

cutidos.
1.3 Revisao Bibliografica

As manobras gravitacionalmente assistidas sao amplamente empregadas na explora-

¢ao espacial, principalmente em missoes interplanetarias. Por meio delas é possivel



conseguir grande economia de combustivel e consequentemente uma diminuicao da
carga paga da espagonave, diminuindo o custo da missao e possibilitando a instala-
¢ao de mais equipamentos cientificos na espagonave, ja que grande parte das missoes

espaciais interplanetarias sao de cunho cientifico.

Dado suas vantagens para missoes interplanetarias, as manobras gravitacionalmente
assistidas foram e sdo amplamente estudadas. Minovitch (1961) escreveu o artigo
que seria o ponto de partida para a realizagao do Grand Tour (alinhamento Jupiter-
Saturno-Urano-Netuno) das missoes Voyagers. Posteriormente, baseado nesse tra-
balho, Flandro (1966) planejou as missoes Voyagers, que permitiram uma maior
compreensao dos planetas do sistema solar exterior e as belissimas fotos da figura
1.3. Sohn (1964), Sohn (1966) estudou a realizagdo de swing-bys em Vénus com
vistas a aplicagdo em missoes tripuladas a Marte. Felipe e Prado (2000) mostrou a
mudanca de inclinagdo em uma manobra de swing-by em trés dimensoes e Prado
(2000) derivou equagdes analiticas para swing-by em trés dimensoes considerando a
técnica das Patched Conics. Posteriormente, Prado (2007) comparou a mecénica de

um swing-by em trés dimensoes pela abordagem das Patched Conics e pelo PCRTC.

H& estudos que levantam a possibilidade de realizar manobras gravitacionalmente
assistidas com uso de dispositivos artificiais, de forma a aumentar os ganhos em
velocidade e o desvio da espaconave. Uma dessas possibilidades é por meio do uso de
cabos, conforme proposto por Penzo e Mayer (1986), Lanoix e Misra (2000) e Prado
(2015). Prado (2014) estuda o uso de cabos no sistema de asterdide triplo 2001SNyg3
que vird a ser o objetivo da Missao Aster. Outra proposta de meio artificial é por
meio do uso de superficies aerodinamicas, como estudado por McRonald e Randolph
(1992) e Sims et al. (2000).



(a) Japiter (b) Saturno

(c) Urano (d) Netuno

Figura 1.3 - Imagens realizadas pelas missoes Voyagers em seus flybys pelos planetas do
Sistema Solar Exterior. Retiradas em JPL (2016).






2 Swing-by por Patched Conics
2.1 Patched Conics

O método patched conics consiste em uma aproximacao para calcular trajetorias sob
a influéncia de N corpos. A aproximacao consiste em considerar varios problemas
de 2 corpos de acordo com a posi¢ao da espaconave e a esfera de influéncia de cada

Corpo.

Quando a espagonave esta sob a esfera de influéncia de um corpo menor, somente a
forca gravitacional desse corpo é considerada. Quando a espagonave nao esta sob a
esfera de influéncia de nenhum corpo menor, apenas a forca gravitacional do corpo
dominante ¢ considerada. Isso reduz um complicado problema de N corpos para

multiplos problemas de 2 corpos.

A esfera de influéncia de cada corpo menor é determinada segundo:

m 2/5
Tsor — a <M> s (2.1)

onde a é o semi-eixo maior do corpo menor (usualmente um planeta) em torno do
corpo dominante (no caso de um planeta, o Sol), m a massa do corpo menor e M a

massa do corpo dominante.

Transfer Ellipse

Sphere of Influence

Sphere of Influence
net at Arrival Launch

Earth at

Departure Hyperbola

pheres of Influence
Greatly Magnified

Figura 2.1 - Método das patched conics aplicado a uma transferéncia Terra-Marte. Reti-
rado em CU-Boulder (2016).

Como exemplo, pode-se citar uma transferéncia Terra-Marte, como mostrado na
figura 2.1. Onde a espagonave parte da Terra como uma hipérbole, considerando

apenas a forca gravitacional terrestre. Ao deixar a esfera de influéncia terrestre,



apenas a forga gravitacional do Sol é considerada, neste caso a érbita é uma elipse.
Ao entrar sob a esfera de influéncia de Marte, apenas a forga gravitacional marciana
é considerada, e a Orbita volta a ser considerada uma hipérbole. Caso o objetivo
da missao seja a insercao da espaconave em Orbita sobre Marte, é necessaria uma
desaceleracao da espaconave. Vale ressaltar que, na figura, as esferas de influéncia
estao exageradas. Pois, comparativamente a distancia dos planetas ao Sol, sdao in-
significantemente pequenas. Por exemplo, a distancia Terra-Sol é 1 UA (unidade
astrondmica), o tamanho da esfera de influéncia terrestre é de aproximadamente

6 x 1073 UA.
2.2 Swing-by em Duas Dimensoes

Um swing-by é o nome dado a manobra orbital na qual a espagonave sofre um ganho
ou perda de energia de acordo com a interagao gravitacional de passagem (érbita
hiperbélica/parabélica) por um corpo celeste. E uma manobra muito utilizada com
vistas a economia de combustivel em missoes espaciais, poupando energia propulsiva,
com ganhos significativos em acelera¢ao/desaceleracao e mudanca de trajetoria de

uma espacgonave.

O mecanismo basico de uma manobra de swing-by é representado na figura 2.2. No
quadrante (a), tem-se uma representagao simples de uma érbita aberta (pardbola
ou hipérbole) de uma espagonave em interagao gravitacional com um corpo celeste,
uma representacao simples de um Problema de Dois Corpos. No quadro do meio,
(b), é representado o principio de uma manobra de swing-by que visa uma aceleragao
da espaconave. A espaconave simplesmente passa atras do corpo celeste em relacao a
sua trajetéria, ganhando momento ! e ao fim obtendo uma velocidade absoluta maior
em relacao ao sistema de coordenadas inercial. Por fim, o quadrante (c), mostra uma
mesma manobra de swing-by, todavia, a espagonave passa a frente do corpo celeste
em relacao sua trajetéria e é desacelerada em relagao a um sistema de coordenadas

inercial.

Note que a velocidade do corpo celeste se mantém constante durante todo o swing-
by, isso se deve ao fato de que a manobra nao precisa levar em consideracao variagoes
de velocidade na érbita do corpo celeste, pois o swing-by é uma manobra rapida e

tais diferencas se tornam despreziveis ou mesmo inexistentes.

Do Problema dos Dois Corpos sabe-se que o angulo 3 apresentado na figura pode

Devido o campo gravitacional do corpo celeste e relativo a um observador inercial
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Figura 2.2 - Mecanismo bésico do swing-by. Retirado em Spaceref (2016).

ser calculo por:
1
B = arccos () , (2.2)
e

sendo e a excentricidade da ¢rbita de passagem. Por vezes, é preferivel calcular a
metade do angulo entre os vetores velocidade relativa de entrada e saida em relagdo

ao corpo celeste. Esse angulo é a metade do angulo de desvio e descrito como:

5 =90° — B. (2.3)

Do Problema dos Dois Corpos é possivel obter a relagdo e = 1 4 r,V2 /i para uma
orbita hiperbdlica, onde 7, representa a distancia ao pericentro, V., a velocidade
relativa ao corpo celeste na entrada/saida da espagonave na esfera de influéncia ? e
1 o pardmetro gravitacional®. Com essa relacio e as equacoes apresentadas acima é

possivel obter:

1
0 = arcsin [ ———5 (2.4)
rpVZ

2.3 Swing-by em Trés Dimensoes

A figura 2.3 representa uma manobra de swing-by em trés dimensoes e os parametros
que a definem. O corpo Ms é o corpo celeste no qual a manobra serd executada.
Dentre os véarios possiveis conjuntos para se representar uma manobra de swing-

by, neste trabalho o seguinte conjunto de variaveis é utilizado: os angulos a e f3,

2ou qualquer outra esfera definida maior que a de influéncia

30 parametro gravitacional é dado por u = GM, onde G é a constante gravitacional e M a
massa do corpo.
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que indicam a dire¢do do pericentro da trajetéria em torno de M, em um espaco
tridimensional, r, a distancia de pericentro, 7 o angulo entre o vetor velocidade da
espagonave e a interseccao do plano horizontal que passa pelo pericentro e o plano

perpendicular ao pericentro, o qual contém v,.

Figura 2.3 - Swing-by em trés dimensoes realizado sobre o corpo Ms.

Prado (2000) deriva equagoes analiticas para calcular variagoes de propriedades
fisicas antes e depois de um swing-by em relagao a Terra, considerando a interagao

de dois corpos, as quais sao:

i) Velocidade:

AV = —2V,, sin 6. (2.5)

i) Momento angular:

=

AC = 22,5V, sin §(cos® Bsin® a + sin® )2, (2.6)

onde x5 é a posi¢ao do corpo Ms.
i1i) Energia:
AFE = —2V,V, cos B cos asin 0. (2.7)

iv) Inclinagao:

12



Da definicdo de inclinagdo no Problema dos Dois Corpos, sabe-se que
i = arccos (C,/C) (C representa o momento angular, e o subindice z a

componente do momento angular na diregdo do eixo z).

Prado (2000) mostra que na entrada da Esfera de Influéncia tem-se’:

Cm = 0, (28&)
Ciy = 22V sin Bsind + cos B cos d siny, (2.8b)

Ciz = xQVoo <‘/2

v + cos v cos 0 cos 7y + cos B sin aesin § — cos § sin asin [ sin 7)2.80)

Logo, utilizando as equacoes 2.8, 7; pode ser calculado como:

= arccos Cis . (2.9)
VOB +C2 +C2

O mesmo pode ser feito para as condicoes de saida (outbound):

Cop =0, (2.10a)

Coy = 22V sin fsind — cos B cos d siny, (2.10Db)

Vs
C,, = 22V (2 + cos v cos 0 cosy — cos 3 sin asin §
Ve (2.10c¢)

—cos dsinasin Fsiny) .

Entao, utilizando 2.10:

= arccos Co- . (2.11)
\JC& + C2, + C2,

n_n

40 subindice "i"indica inbound e "o"outbound.
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Dessa forma, pode-se obter a variacao da inclinagdo como:

Ai =iy —i;. (2.12)

14



3 Swing-by pelo Problema Circular Restrito dos Trés Corpos
3.1 Problema Circular Restrito dos Trés Corpos

O PCRTC considera a interacao gravitacional entre 3 corpos, 2 corpos primarios e
um corpo de massa desprezivel em trés dimensoes. Ainda, os 2 corpos primérios,
neste caso, descrevem orbitas circulares em um plano comum em torno do centro de

massa do sistema (que estd localizado na origem do sistema de referéncia).

Foi utilizado o sistema adimensional canénico de unidades em que: a unidade de
distancia é a distancia entre M; e M,, os dois corpos primarios; a velocidade angular

média de M; e M, é assumida como unitaria; a massa do menor primério (Ms) é

Mo
Mi+Ms?

do maior ¢ 1 — pu; a unidade de tempo ¢ tal que o periodo dos priméarios seja 27 e a

dada por g = onde M, e M, sao as massas reais dos primarios, e a massa

constante gravitacional G assume o valor 1.

Espaconave
EO'IZ

Figura 3.1 - Representacao do PCRTC em um sistema de referéncia sinédico.

Em um sistema de referéncia girante (sinédico) em torno do eixo z, em que M; e M,
estao posicionados no eixo x, respectivamente nas posicoes r1 = —j e 9 = 1 — [,

representado na figura 3.1, as equagoes do movimento sao:

_r+p  _x—1+np
=2y = x—(1—p)—5— —f I (3.1a)
ry T3
. . N
jg+2t = y—(1—p)5—p, (3.1b)
Ty T3



eyt (3.1¢)

onde 1y e 19 sdo distancias do baricentro até M; e Ms, respectivamente. A derivacgao

completa das equagoes podem ser encontradas em Murray e Dermott (1999).
3.2 Mecanica do Swing-by no PCRTC

Nesta secao ¢é investigada a mecanica do swing-by via PCRTC. Para tanto, serd
estudada a variagdo de energia possivel em cada ponto do espaco, similar ao feito
por Qi e Xu (2015), porém, diferentemente deles, fora do plano (ou seja, considerando

3 dimensoes).

Sabe-se que a energia F da espagonave é:

E=K+U, (3.2)
onde K ¢ a energia cinética e U a energia potencial.
Adotando a partir daqui coordenadas em letras maitisculas para representar coor-

denadas do sistema inercial, e em letras mintsculas para coordenadas do sistema

sinddico, pode-se escrever:

1 . ) . 1
K:§(X2+Y2+ZQ):5[(:i:—y)2+(y+x)2+zﬂ, (3.3)
1
Uv=--—+_F# (3.4)
T1 T2
Logo:
_ 1 2 . 2 22 l—p p
B=g|@—yf+@+a)?+ 2] - === 5 (3.5)
Reescrevendo:
Lo s L s 2 . l—p n
E=—("+9"4+2)+ =(2*+y°) + (xy — 2y) — +—). (3.6)
2 2 (&1 T2

Do PCRTC, é conhecida a tinica integral de movimento, a Constante de Jacobi !,

¥ uma constante de movimento. E importante dizer que ela ndo é uma integral de energia
porque no PCRTC nem a energia e nem o momento angular sdo conservados. A Constante de
Jacobi é a tnica integral do PCRTC, o que significa que o problema né&o pode ser solucionado de
forma fechada para casos gerais.(MURRAY; DERMOTT, 1999)
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dada por:

o
CJ:<x2+y2)+2( r”+f)—('2+yz+z'2). (3.7)
1 2

Dessa forma, a equacao para a energia torna-se:

£= -4 @ ) + (i ). (3.8)

Tirando a derivada de F no tempo:

dE . .
o = 2w 2y +af = dy, (3.9)

e utilizando as equagoes 3.1a e 3.1b, pode-se chegar a:

dE 1 1

RS 7 — 3.10
o =l lﬁﬂ<ﬁ @> (3.10)
Com esta equacao é possivel realizar uma andlise qualitativa de um swing-by em

trés dimensoes.
3.2.1 Andlise Sistema Terra-Lua
A seguir realiza-se uma andlise do Sistema Terra-Lua (1 = 0.01214).

A figura 3.2 mostra a distribuigdo de dE/dt préoximo a Lua no plano z = 0 e no
plano z = 0 2. Percebe-se que em passagens atras da Lua (valores negativos de y)
a espagonave ganha energia, enquanto que em passagens a frente da Lua (valores
positivos de y) perde energia. Esse resultado é consistente com a teoria de swing-
by apresentada no capitulo anterior. Pode-se notar que apesar de haver um termo
dependente do corpo M; (Terra) na equagao 3.10, a sua influéncia nas proximidades
de M, (Lua) é desprezivel, ja que r; =~ 1. Logo, nas proximidades da Lua, dF/dt
pode ser aproximado como:

dE

— ~ =yl —p)p

= (3.11)

=
woo‘ =

A figura 3.2 mostra a distribuigdo de dE/dt proximo a Lua no plano z = 0 e no

plano z = 0 3. Percebe-se que em passagens atras da Lua (valores negativos de y)

2Lembre-se, letras mindsculas representam coordenadas no sistema sinédico.
3Lembre-se, letras mintdsculas representam coordenadas no sistema sinédico.
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Figura 3.2 - Curvas de nivel para % no plano z = 0 e x = 0 proximo a Lua. Os extremos
sao valores maiores ou iguais a 50.
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Figura 3.3 - Representacao tridimensional em cortes de %.

a espagonave ganha energia, enquanto que em passagens a frente da Lua (valores
positivos de y) perde energia. Esse resultado é consistente com a teoria de swing-
by apresentada no capitulo anterior. Pode-se notar que apesar de haver um termo
dependente do corpo M; (Terra) na equagao 3.10, a sua influéncia nas proximidades

de M, (Lua) é desprezivel, ja que r; ~ 1. Logo, nas proximidades da Lua, dE'/dt
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pode ser aproximado como:

dE 1
TNyl = )i 3.12
= y( “)“rg (3.12)

Na figura 3.3, é apresentada uma figura tridimensional em cortes da distribuicao de
dE/dt. Perceba que no plano y = 0 ndo ha variagdo de dE/dt, o que é esperado, visto
que uma espagonave nessa posicao nao se aproveita de parte alguma do momento

angular do corpo Ms.

A analise pode ser estendida para o sistema de forma mais ampla, conforme apre-
sentado na figura 3.4. Nessa figura, percebe-se claramente que grandes variagdes de
energia se dao somente em regioes proximas dos dois corpos primarios. Além disso,
a analise mantem-se coerente, visto que mesmo para a Terra a figura é consistente
com a teoria, ou seja, a espagonave ganha energia ao passar atras do sentido de

movimento da Terra (valores positivos de y).

Também, vale notar na figura 3.4 que ha uma divisao clara entre valores positivos
e negativos de dE/dt, coerentes com a andlise realizada até entdo. Porém, como
dito anteriormente, em regioes nao proximas aos primarios a variacao ¢ desprezivel

e muito préxima de 0.

04
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0.4 ]
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Figura 3.4 - Visualizagao geral do Sistema Terra-Lua para % no plano z = 0.

3.2.2 Exemplo de Swing-by

Seguindo o trabalho baseado no Sistema Terra-Lua, nessa secdo ¢ apresentado

um exemplo de swing-by. O exemplo mostrado nas figuras 3.5, 3.6, 3.7 e 3.8 é
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uma reproducao do exemplo usado por Qi e Xu (2015). As condicoes iniciais sao
(x,y,2,2,9,2) = (—0.8896,0.2511, 0, —0.2346,0.6169, 0). Logo, j4 que ndo ha movi-

mento em z, o movimento se da no plano.

Figura 3.5 - Trajetoria no Referencial Sinédico Terra-Lua.

Na figura 3.5, é mostrada a trajetéria no sistema de coordenadas sinédico. Nela
é possivel observar claramente que ha duas aproximagoes entre a espagonave e 0s

corpos primarios. Notadamente, uma na Terra e outra na Lua.

iC')rbi:ta

Swing-by _.

\__Orbita Inicial /\ -

i i i i i i
25 2 45 4 D5 0 DB 1 15 2

Figura 3.6 - Trajetoria no Referencial Inercial centrado no baricentro Terra-Lua.

A figura 3.6 representa a trajetéria no sistema de coordenadas inercial centrado
no baricentro. Note a diferenca entre a orbita final e a inicial devido o swing-by,

passando de uma pequena elipse que intercepta a orbita lunar para uma grande
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elipse. Estudando mais a fundo o problema, como no préximo capitulo, é possivel

de se obter orbitas finais de escape do Sistema Terra-Lua.

02

a4t :
a5l Swing-by Lunar :

gk TP TSI i

b i Swing-hy.na Temai L

Figura 3.7 - Gréfico energia vs tempo.

As vantagens do swing-by ficam ainda mais evidentes ao se olhar para a variagao
temporal de energia, como na figura 3.7. Perceba que a energia mantem-se quase
que constante por todo o periodo de tempo, exceto por duas variacoes bruscas e de
grande amplitude. Uma menor, na Terra, havendo uma pequena perda de energia,

e uma maior na Lua, havendo um ganho consideravel de energia.

A figura 3.7 fica ainda mais clara sob a luz da figura 3.8, a qual representa a trajetéria
da espagonave, em seu swing-by na Lua, sobreposta as curvas de nivel de dF/dt.
A espagonave tem sua aproximagao com a Lua a frente dela (y positivo), o que
explica a inicial perda de energia em seu swing-by pela Lua na figura 3.7. Todavia, a
maior parte da trajetoria se da atras da Lua, explicando o grande ganho de energia

constatado a posteriore.
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Figura 3.8 - Curvas de nivel de dE/dt e trajetéria da espagonave no sistema sinddico
préoximo a Lua.

Pode-se fazer a mesma andlise para a Terra. De forma nao tao clara quanto na figura
3.8, percebe-se na figura 3.5 que a maior parte da trajetéria da espagonave em seu
swing-by na Terra se da a frente da Terra (valores negativos de y), o que explica a

perda liquida de energia ao fim do swing-by conforme mostrado na figura 3.7.
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4 Swing-by Com Uso de Cabos

Nesse caso, é considerado que a espagonave esta em orbita de um planeta, e de forma
a acelerar ou desacelerar, é desejavel que ela faca um swing-by em alguma de suas

luas, economizando assim combustivel.

Aqui é considerado apenas o caso em duas dimensoes, com parametros conforme a
figura 4.1. Pode-se descrever esse problema tanto por via Patched Conics quanto
por PCRTC; aqui ¢ utilizado PCRTC, logo o eixo x da figura 4.1 é o mesmo eixo x
da figura 3.1. E assumido que a espaconave se aproxima da lua com uma velocidade
Ving € assume-se que o cabo ¢ conectado a lua, como uma espécie de ancora, assim
que a espagonave estd em seu pericentro. O cabo tem comprimento [ e prové um
angulo de rotacao de 20 para a espagonave. Por fim, ¥ representa o angulo entre
o meio da trajetoria com o cabo conectado e o eixo x, e B o angulo entre o meio
da trajetéria com o cabo conectado e o ponto onde o cabo acaba de se conectar (o

pericentro).

L Motion of the

3: Spacecraft Spacecraft
when Releasing ‘\

2: Middle of
| / Trajectory
25 / 1: Spacecraft

To Planet Anchor Point. when Anchoring

far-ati
Moon\ —/\B

MV

Figura 4.1 - Geometria de Swing-by com uso de cabos e suas varidveis. Retirado de Prado
(2015).

O angulo B é calculado como:

. B [sin(0)
sin(B) = (r2, + 2 + 2lr,, cos(8))2 4y

sendo 7, o raio da lua onde se realiza a manobra.
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5 Resultados

Este capitulo sera dedicado a mostrar e analisar, primeiramente, os resultados ob-
tidos por ambos os métodos (Patched Conics e PRCTC) aplicados a Lua. Primeiro
sera mostrado os resultados e particularidades de cada um dos métodos, depois sera
feita uma comparagao entre os métodos, de forma a determinar quao precisa é uma

analise analitica via Patched Conics, de menor complexidade.

Os resultados consistem basicamente de curvas de nivel da variacao da energia e da
inclinacdo com 3 variando de —90° a 90°, e a de 180° a 360° '. A inclinacdo e a

energia da espagonave ¢ mensurada relativo ao corpo M, no caso a Terra.

Por 1ltimo, ¢é realizado uma pequena comparacao entre uma manobra realizada com
e sem uso de cabos, em figuras que variam v;,,y e ¥ e classificam possiveis trajetérias
para espagonaves que se encontram no sistema Terra-Lua, Mab-Urano e Caronte-
Plutao.

5.1 Modelo Analitico da Patched Conics

Utilizando as equagoes 2.7 e 2.12 foram geradas figuras para analisar as variagoes
de inclinagao e energia de acordo com « e  para varias condigoes iniciais diferentes

de 7,, v, € 7.
5.1.1 Efeitos da Velocidade de Pericentro

Aqui sera analisado os efeitos do aumento da velocidade no pericentro na variagao

da energia e inclinagao para condicoes iniciais de 7, = 0.00675 e v = 0°.
5.1.1.1 Energia

Observando atentamente as figuras 5.1, 5.2 e 5.3 percebe-se que ha um decréscimo
no ganho de energia por conta da manobra conforme ha um aumento da velocidade
de pericentro. Essa condi¢ao pode ser explicada utilizando a anélise de dFE/dt feita
no capitulo anterior, visto que para maiores velocidades de pericentro a espaco-
nave consequentemente permanece menor tempo realizando a manobra de swing-by,

acumulando uma menor quantidade de energia, ou seja, menor AF.

1Esse intervalo de « foi escolhido de forma a analisar apenas manobras para ganho de energia.
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Figura 5.1 - Curvas de nivel de AE para v, = 2.2 (r, = 0.00675 e v = 0°).

340 360

4 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320

a (deg)

Figura 5.2 - Curvas de nivel de AFE para v, = 2.6 (r, = 0.00675 e v = 0°).
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Figura 5.3 - Curvas de nivel de AE para v, = 3.4 (r, = 0.00675 e v = 0°).

5.1.1.2 Inclinacao

O mesmo fenémeno na diminui¢do de AE com o aumento de v, pode ser observado
para Ai. Constanta-se nas figuras 5.4, 5.5 e 5.6 que com o aumento de v, hd uma
diminuigdo de regides possiveis para grandes mudancgas de inclina¢ao. Além disso,

parece haver uma tendéncia dessa regiao se acumular a valores proximo de 260°.

Algo que pode ser notado em todas as figuras de Ai quando v = 0° é que quando
a manobra se da no plano (8 = 0°), ela se mantém no plano. Pois, na maior parte,
Ai = 0° e em algumas regiaos de = 0°, Ai = —180°, como pode ser visto nas

figuras. A7 = —180° representa uma mudanga no sentido de rotacdo da espagonave.

2

3

50
0

S |

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360

a (deg)

3 (deg)
8

S

-40

60

-80

Figura 5.4 - Curvas de nivel de Ai para v, = 2.2 (r, = 0.00675 e v = 0°).
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Figura 5.5 - Curvas de nivel de Ai para v, = 2.6 (1, = 0.00675 e v = 0°).

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

4 (deg)

Figura 5.6 - Curvas de nivel de Ai para v, = 3.4 (1, = 0.00675 e v = 0°).

5.1.2 Efeitos da Distancia de Pericentro

Mantendo v, = 2.6 e v = 0° e obtendo figuras para diferentes valores de 7, ¢ possivel

fazer algumas observagoes quanto ao efeito da distancia do pericentro na manobra.

5.1.2.1 Energia

Similarmente ao que ocorre com v,, hd uma diminuicao do ganho de energia com o
aumento de r,, como pode se notar nas figuras 5.7, 5.8 ¢ 5.9. O que pode ser mais
uma vez confirmado com a andlise feita de dE/dt. Especialmente ao se analisar a

equacao 3.12.

28



3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 36D
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Figura 5.7 - Curvas de nivel de AE para r, = 0.00476 (v, = 2.6 e v = 0°).

Sabendo que y pode ser escrito como:

y = rocos 3 sin a, (5.1)

a equacao 3.12 fica:
dE 1
— &= —cosfsina(l — i)i—, 5.2
7 Bsinaf ”)“rg (5.2)
ficando evidente que com o aumento da distancia da espagonave em relagdo ao corpo

em que realiza a manobra ha uma diminui¢do do ganho de energia.

Outra coisa que fica evidente ao observar a equagao 5.2 é uma explicagdo para um
padrao que parece se repetir nas figuras de AFE, que é maiores ganhos de energia

em regides onde « e 5 assumem valores préoximos a 270° e 0°, respectivamente.

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 36D
a (deg)

Figura 5.8 - Curvas de nivel de AE para r, = 0.00675 (v, = 2.6 e v = 0°).
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Além disso, é possivel notar que as figuras de AF parecem manter dois eixos de
simetria para esses mesmos valores de a e 5. O que ja era possivel de inferir ao
observar a figura 3.3. Essa simetria poderia ser quebrada ao considerar uma expansao
do potencial gravitacional do corpo em que se realiza a manobra, o que devera ser

realizado em trabalhos futuros.

40 -
20
<]
20
-40
-80

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
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3

3 (deg)
2

2

Figura 5.9 - Curvas de nivel de AE para r, = 0.009 (v, = 2.6 e v =0°).

5.1.2.2 Inclinagao

Ao se observar as figuras 5.10, 5.11 e 5.12, mais uma vez, similarmente ao que ocorre
com v,, parece haver uma diminuicao das regioes com grande variagao de inclinacao

ao se aumentar r,, assim como um deslocamento dessas regioes para a direita.

50
0

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

3 (deg)

Figura 5.10 - Curvas de nivel de Ai para r, = 0.00476 (v, = 2.6 e v = 0°).
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Figura 5.11 - Curvas de nivel de Ai para r, = 0.00675 (v, = 2.6 e v = 0°).
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Figura 5.12 - Curvas de nivel de Ai para r, = 0.009 (v, =2.6 e v = 0°).

5.1.3 Efeitos de v

Testando para valores de ~ diferentes de 0° pode-se tirar algumas conclusoes, que

sao apresentadas a seguir.
5.1.3.1 Energia

Ao observar as figuras 5.13, 5.14 e 5.15 percebe-se que mesmo para valores de 7y
difentes de 0° as curvas de nivel permanecem com o mesmo formato. Outro ponto a
se notar é que aparentemente as curvas de nivel tém os mesmos valores, ou valores
muito proximos, evidenciando que a influéncia de v sobre a variagao de energia é

nula, ou quase nula.
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Figura 5.13 - Curvas de nivel de AE para v = 0° (v, = 2.6 e 1, = 0.00675).
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Figura 5.14 - Curvas de nivel de AE para v = 30° (v, = 2.6 e r, = 0.00675).
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Figura 5.15 - Curvas de nivel de AE para v = 60° (v, = 2.6 e 1, = 0.00675).

5.1.3.2 Inclinacao

Diferentemente do que ocorre para AFE, o efeito de gamma sobre Ai é drastico e
evidente, como pode ser observado nas figuras 5.16, 5.17 e 5.18. Isso leva a crer que
a grande influéncia de v é na variagao de inclina¢ao. Algo a se notar, com o aumento
de 7, é o surgimento de variagoes de inclina¢ao positivas (denotadas principalmente
pelas cores avermelhadas nas figuras) e o desaparecimento de grandes variagoes de

inclinagao negativas (diminuigao das regioes azuladas).
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Figura 5.16 - Curvas de nivel de Ai para v = 0° (v, = 2.6 e r, = 0.00675).
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Figura 5.17 - Curvas de nivel de Ai para v = 30° (v, = 2.6 e 1, = 0.00675).
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Figura 5.18 - Curvas de nivel de Ai para v = 60° (v, = 2.6 e r, = 0.00675).

5.2 Modelo Numérico do PCRTC e Algumas Consideragoes Sobre a

Mecanica do Problema

Esta secdo nao se dedicard meramente a mostrar os resultados obtidos por PCRTC
em relagdo a variacao de energia e inclinacao para diferentes condigoes iniciais,
ja& que qualitativamente sao muito semelhantes aos obtidos pela Patched Conics,
apresentado anteriormente. Aproveitando da maior precisao do PCRTC, nessa se¢ao
serao utilizadas figuras de variacao de energia e inclinagao associadas a outras curvas
que permitam analisar melhor a mecanica do problema e que possam vir a servir

como mapas base para um projeto inicial de swing-by na Lua.
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5.2.1 Algoritmo e Condigoes Iniciais

Foi utilizado o mesmo algoritmo desenvolvido por Felipe e Prado (2000) para solu-

cionar as equacoes 3.1a, 3.1b e 3.1c. O algoritmo consiste nos seguintes passos:
- Valores arbitrarios para os parametros r,, v,, o, 3 e v sao dados;

- Com esses valores as condigoOes iniciais no sistema sinddico sao calculadas através

de:

X; = 1—=j+r,cosfcosa, (5.3)
Y, = r,cosfsina, (5.4)
Z; = rpsinf, (5.5)
Vei = —vpsinysin fcosa — v, cosysina + r, cos Bsin (5.6)
Vyi = —u,sinvysinfsina + v, cosycosa — 1, cos 3 cos o, (5.7)
V. = wpcosfsiny; (5.8)

- Com essas condigoes iniciais, as equac¢oes do movimento sdo integradas adiante no
tempo até que a distancia d de M, para a espagonave seja tal que sua influéncia
gravitacional seja desprezivel® (neste trabalho foi utilizado d=0.5). Ao atingir esse

ponto, a energia e momento angular apds o encontro sao calculados;

- Entao, a particula volta para suas condi¢Oes iniciais e é integrada para tras no
tempo até que atinja a distancia d. Ao atingir esse ponto, a energia e momento

angular antes do encontro sao calculados;

- A partir da energia é possivel saber o tipo de érbita que a espagonave descreve em
relacao ao planeta. Sabendo a energia antes e depois da manobra pode-se classificar

a manobra como tipo 1, 2, 3 e 4 de acordo com a tabela a seguir:
5.2.2 Efeitos da Velocidade de Pericentro
5.2.2.1 Energia

Nas figuras 5.19, 5.20 e 5.21 sao mostradas as variagoes de energia para diferentes

velocidades de pericentro. Perceba que as curvas de nivel de AE sao plotadas em

2Ao menos, do tamanho da esfera de influéncia de M.
3Lembrando que uma érbita fechada é uma elipse ou circulo. Uma érbita aberta, uma hipérbole
ou parabola.
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Tabela 5.1 - Classificacdo da manobra segundo o tipo de érbita.

Orbita Depois do Swing-by
Orbita (E < 0) Orbita (E>0)
Fechada Aberta -
. Orbita . .
Orbita Antes | Fochada (£ <0) tipo 2 tipo 1
do Swing-by .
Orbita (5 > ) tipo 3 tipo 4
Aberta

conjunto com outras curvas de nivel, que sao curvas de nivel que classificam as
6rbitas de acordo com definicdo da tabela 5.1. As linhas pretas definem as curvas
de nivel de AE. A cor cinza indica condi¢bes em que ocorre manobra do tipo 1, a

cor amarela manobra do tipo 2, verde clara do tipo 3 e verde escura do tipo 4.

5 & 3 3

A (deg)
o
Jjectory

g 8 & &

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

Figura 5.19 - Curvas de nivel de AF (linhas pretas) e classificagdo de Orbitas (regides
coloridas) para v, = 2.2 (y = 0° e 1, = 0.00675).
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Trajectory
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g & & &

0

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

Figura 5.20 - Curvas de nivel de AFE (linhas pretas) e classificacio de drbitas (regices
coloridas) para v, = 2.6 (y = 0° e 1, = 0.00675).

Note que com o aumento da velocidade ha uma diminui¢do nos possiveis ganhos
de AFE, como visto na secdo anterior. Bem como hd uma redugdo nas areas que
permitem ¢rbitas fechadas, e estas desaparecendo completamente para v, = 3.4. O
interesse aqui é que a érbita antes da manobra seja fechada (tipo 1 e 2), pois isso
se traduz em um menor gasto de energia em uma trasnferéncia da Terra para Lua.
No caso em que ¢é realizado apenas uma tnica manobra gravitacionalmente assistida
na Lua, é também de interesse que a érbita depois na manobra seja aberta (tipo 1
e 4), caso o objetivo seja escape do sistema Terra-Lua. Logo, se as duas condigoes
(transferéncia da Terra para a Lua com minimo gasto de combustivel e escape do

sistema Terra-Lua em um unico swing-by) devem ser encontradas, a preferéncia se

d& para a manobra do tipo 1.

Trajectory

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

Figura 5.21 - Curvas de nivel de AE (linhas pretas) e classificacio de Orbitas (regides
coloridas) para v, = 3.4 (y = 0° e r, = 0.00675).
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5.2.2.2 Inclinacao

Para analisar as figuras de A7 é sobreposto curvas de nivel para a inclinacao antes

da manobra (i;), o que permite visualizar melhor o que ocorre com a espagonave

depois do swing-by.

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360

a (deg)
Figura 5.22 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para v, = 2.2 (y = 0° e
rp = 0.00675).
g
180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
o (deg)
Figura 5.23 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de 4; para v, = 2.6 (y = 0° e

rp = 0.00675).

Nas figuras 5.22, 5.23 e 5.24 é possivel ver facilmente, para o movimento no plano
(B = 0°), trés condigoes para diferentes intervalos de a: 0o movimento da espagonave

era retrogrado (i = 180°) e se mantém retrogrado, era retrégrado e se inverte e se
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mantém com inclinacao de 0°.

Tomando a figura 5.23 como exemplo, para valores de o até em torno de 220° a
espagonave chega em movimento retrogrado para o swing-by e mantém o movimento
retrogrado depois da manobra (Ai = 0°). Entre 220° e 260°, a espagonave que tinha
movimento retréogrado inverte seu sentido de rotagao em torno do corpo M; apds a
manobra (Ai = —180°). Para valores maiores que 260°, a espagonave mantém sua

inclinagao de 0°.

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 380
a (deg)

Figura 5.24 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para v, = 3.4 (y = 0° e
rp = 0.00675).

5.2.3 Efeitos do Raio de Pericentro

5.2.3.1 Energia

Nas figuras 5.25, 5.26 e 5.27 pode-se ver que o aumento do raio de pericentro também

diminui as regioes em que manobras do tipo 1 e 2 ocorrem.
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Figura 5.25 - Curvas de nivel de AFE (linhas pretas) e classificacio de drbitas (regices
coloridas) para 1, = 0.00476 (7 = 0° e v, = 2.6).
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Figura 5.26 - Curvas de nivel de AF (linhas pretas) e classificagdo de Orbitas (regides
coloridas) para r, = 0.00675 (7 = 0° e v, = 2.6).
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Figura 5.27 - Curvas de nivel de AFE (linhas pretas) e classificacio de drbitas (regides
coloridas) para 7, = 0.009 (y = 0° e v, = 2.6).

5.2.3.2 Inclinagao

Nas figuras 5.28, 5.29 e 5.30, pode-se notar que para o aumento de 7, ocorre o mesmo

que para o aumento de v,.

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

Figura 5.28 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de 4; para r, = 0.00476 (y = 0° e
vp = 2.6).
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Figura 5.29 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para r, = 0.00675 (y = 0° e
vp = 2.6).
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Figura 5.30 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para r, = 0.009 (y = 0° e
vp = 2.6).

5.2.4 Efeitos de v

5.2.4.1 Energia

Perceba nas figuras 5.31, 5.32 e 5.33 que, diferentemente do que foi dito na analise
via Patched Conics, pode-se ver uma aparente pequena diminuicdo da variagao de
energia com o aumento de 7. Isso pode ser notado pela pequena diminuicao da
curva de nivel de AF = 1.3 da figura 5.31 para 5.32, e posteriormente seu completo

desaparecimento na figura 5.33.
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Figura 5.31 - Curvas de nivel de AFE (linhas pretas) e classificacio de drbitas (regices
coloridas) para v = 0° (v, = 2.6 e 1, = 0.00675).
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Figura 5.32 - Curvas de nivel de AF (linhas pretas) e classificagdo de Orbitas (regides
coloridas) para v = 30° (v, = 2.6 e rp, = 0.00675).
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Figura 5.33 - Curvas de nivel de AF (linhas pretas) e classificacio de drbitas (regices
coloridas) para v = 60° (v, = 2.6 e r, = 0.00675).

5.2.4.2 Inclinagao

O mesmo que foi constatado na analise via Patched Conics para Ai com o aumento
de 7, pode ser notado aqui nas figuras 5.34, 5.35 e 5.36. Ou seja, com o aumento
de 7 ha o surgimento de regioes avermelhadas, que indicam valores de variagao de

inclinacdo maiores que zero, o que nao ¢ notado em casos de v = (°

3 (deg)

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
a (deg)

Figura 5.34 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para v
rp = 0.00675).
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Figura 5.35 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para v = 30° (v, = 2.6 e
rp = 0.00675).
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Figura 5.36 - Curvas de nivel de Ai e curvas de nivel de i; para v = 60° (v, = 2.6 e
rp = 0.00675).

5.3 Comparacgao Entre os Dois Modelos

Caso fique evidente que se ao usar o Patched Conics obtem-se resultados semelhantes
aos obtidos pelo PCRTC, é possivel de elaborar algoritmos de menor complexidade
para analise de manobras gravitacionalmente assistidas na Lua. Portanto, a seguir,

sao apresentadas figuras obtidas pela comparacao dos dois métodos.

As figuras consistem no valor absoluto da diferenca entre os resultados obtidos por
PCRTC e Patched Conics, no intervalo de [0°, 3°] para Ai e [0, 0.05] para AE 4.

40s dois limites superiores foram estabelecidos arbitrariamente, de forma a facilitar a andlise
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Colocado matematicamente:

Acompamu;ao = ‘APCRTC - APatched Conics|+ (59)

5.3.1 Efeitos da Velocidade de Pericentro

As figuras 5.37(a), 5.38(a) e 5.39(a) indicam que ha uma aproximacao do poder de
descricao de AE entre os dois métodos com o aumento de v,. Para v, = 2.2 (figura
5.37(a)), hd uma grande regido com valores de diferenga entre os dois métodos acima
do limite superior de 0.05, o que desaparece completamente nas outras duas figuras,
v,=26ewv, =34

Quanto a inclinacao, a relacdo com a variacdo de v, aparenta ser inexistente ou
complexa, bastando observar as figuras 5.37(b), 5.38(b) e 5.39(b). Outro ponto a
ser notado nessas figuras é que, ao compara-las com as figuras obtidas para Ai
anteriormente, nota-se que a grande diferenca entre os métodos toma lugar nos
limites das regioes onde, para uma manobra no plano, haveria inversao do movimento
(Ai = £180°). Para elucidar, tome como exemplo a figura 5.37(b) e compare-a a
figura 5.4. Note que na figura 5.37(b) ha dois pontos de conexao °, quando 3 = 0°,
entre a regiao superior (5 > 0) e inferior (f < 0) no limite do intervalo (contornos
vermelho-escuros), essas regioes crescem a partir desses pontos para [ # 0. Agora,
observe a figura 5.4, perceba que os limites de Ai = —180° quando 3 = 0° ocorre por
volta desses mesmos pontos. Isso indica que os limites da inversao de movimento no
plano sao pontos criticos, onde grandes diferencas na descricdo da inclinagdo entre

os métodos emerge.

das figuras. Ou seja, valores superiores a eles sdo representados nesse limite.
5Situam-se em torno de o = 190° e o = 245°
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Figura 5.37 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do
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PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.2 ¢ v = 0°.
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Figura 5.38 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do

PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.6 e v = 0°.
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(a) Curvas de nivel de AE omparacao- (b) Curvas de nivel de Aicomparagio-

Figura 5.39 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do
PCRTC com r, = 0.00675, v, = 3.4 ¢ v = 0°.

5.3.2 Efeitos do Raio de Pericentro

Para 7,, a mesma discussao feita para v, parece se aplicar. Veja que, para AE
(figuras 5.40(a), 5.41(a) e 5.42(a)), com o aumento de r, mais uma vez é observado a
aproximagao dos métodos. Isso era esperado, uma vez que com o crescimento de r, (e
o mesmo se aplica a v,) espera-se que os efeitos do swing-by sejam menores, fazendo
com que a subtracao de tais resultados seja de pequena magnitude se comparado a

condigbes que ampliam os efeitos (pequenos valores de r, € v,).

Em relagao a inclinagao (figuras 5.40(b), 5.41(b) e 5.42(b)), as consideragoes também
sao semelhantes as feitas para v,. Ou seja, note que grandes diferencas entre os

métodos emergem nos limites da mudanga de sentido de trajetoria no plano.
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Figura 5.40 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do
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Figura 5.41 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do

PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.6 e v = 0°.
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Figura 5.42 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do

PCRTC com 7, = 0.009, v, = 2.6 e v = 0°.

5.3.3 Efeitos de v

Mais uma vez, com o aumento de 7y observa-se o mesmo constatado para r, e v,.

No entanto, para =, ¢é dificil estabelecer uma relacao de causalidade do seu aumento

com a diferenga no poder de descrigdo dos métodos, ainda que nas figuras 5.43(a),

5.44(a) e 5.45(a) possa ser observado uma pequena aproximacao entre os métodos

junto ao aumento de 7.
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Figura 5.43 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do

PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.6 e v = 0°.
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Figura 5.44 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do
PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.6 ¢ v = 30°.
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Figura 5.45 - Curvas de nivel da diferenga obtida entre o método da Patched Conics e do
PCRTC com r, = 0.00675, v, = 2.6 e v = 60°.

5.4 Comparacao Com e Sem Uso de Cabos

Aqui é comparado os efeitos de swing-by com e sem uso de cabos em duas dimensoes
(plano xy). A comparagao ¢é feita pela classificagdo de 16 tipos de trajetérias de
acordo com a figura 5.46, conforme proposto por Prado (2015). Para tanto, foi

criado o seguinte algoritmo para solucionar a manobra por meio de cabos:
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e Sao atribuidos valores iniciais de [, 9, v;r € ¥, que sao as condicoes iniciais;

e Para o caso com uso de cabos, as coordenadas inicais no momento em que

o cabo ¢é desconectado sao calculadas, conforme a figura 4.1, como:

z; = lcos(¥+ )+ rycos(V)+ (1—p), (5.10)
Yy = Isin(¥ + ) + 7y, sin(V), (5.11)
Vi = —Vinssin(¥ + B), (5.12)
Vyi = Uingcos(V + B); (5.13)

e As equagoes de movimento do PCRTC sao integradas para frente no tempo
até atingir uma distancia de 0.5 da lua. Quando isso acontece, a energia
e momento angular da espagonave sao calculadas e, a partir dai, obtem-se
sua inclinagao e excentricidade, permitindo classificar a trajetéria depois
da manobra como hiperbélica ou eliptica e direta ou retrograda (conforme
a figura 5.46);

e Em seguida, é desejavel obter a classificacdo da trajetéria antes da manobra

com o uso de cabos, que é feita utilizando as seguintes coordenadas iniciais:

z; = lcos(¥ —0) + 7y cos(W) + (1 — ), (5.14)
yi = Isin(¥ — ) + ry, sin(W), (5.15)
Ui = —Uppsin(¥ — B), (5.16)
Uyi = Uipgcos(¥ — B); (5.17)

e Agora, as equagoes de movimento do PCRTC sao integradas para tras no
tempo até uma distancia de 0.5 da lua e a trajetoria antes da manobra é

classificada.

After ‘
Direct Hyperbola Retrograde Hyperbola

Direct Ellipse Retrograde Ellipse

Direct Ellipse
Retrograde Ellipse
Direct Hyperbola
Retrograde Hyperbola

Before

Figura 5.46 - Classificacdo de Trajetorias.

52



De forma a comparar, é necessario também que se classifique as trajetérias sem o
uso de cabos no swing-by. Isso ¢ feito com um algoritmo semelhante, na qual a tnica
alteracao é que as equagoes de movimento do PCRTC sao integradas para tras e
para frente no tempo a partir da coordenada inicial usada no algoritmo anterior
assim que o cabo é conectado, que é assumido como o pericentro da trajetéria. Ou

seja, o algoritmo consiste em:

e Sao atribuidos os mesmos valores iniciais de [, §, v;, s e W;

e As coordenadas inicais sao:

z; = lcos(V —0) + 1y cos(V) + (1 — ), (5.18)
yi = Isin(¥ —6) + ry, sin(¥), (5.19)
Vi = —Upssin(V — B), (5.20)
Uyi = Uipycos(¥ — B); (5.21)

e As equagoes de movimento do PCRTC sao integradas para frente no tempo
até atingir uma distancia de 0.5 da lua. E também para tras no tempo, até

atingir uma distancia de 0.5

e A energia e momento angular sao calculadas ao fim das duas integracoes
e a trajetoria sem o uso de cabos também é classificada segundo a figura

5.46.

As trajetérias mais interessantes do ponto de vista pratico vém a ser as trajetorias
que consistem na captura da espagonave pelo planeta (C, D, G e H) e nas que a

espagonave escapa da atragao gravitacional do planeta (I, J, M e N), ap6s o swing-by.
5.4.1 Resultados da Comparagao

Foram realizadas simulagdes para a Lua (figura 5.47), para Mab® (figura 5.48) e
para Caronte” (figura 5.49). Pardmetros utilizados para cada uma dessas luas sao
mostrados na tabela 5.2, assim como algumas das condi¢bes iniciais usadas para
cada. As condi¢Oes iniciais faltantes, ¥ e vj,f, sdo as condi¢des iniciais que serao
analisadas, e o sao por meio de sua variagdo e obtendo as figuras 5.47, 5.48 e 5.49,
que mostram as regioes possiveis de ¥ e v;,y para cada uma das classificacoes de

trajetorias.

6Uma pequena lua de Urano.
"Lua de Plutdo.
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I l Tm )

Lua 0.01214 0.00104 (400 km) 0.00451 (1733 km) 60°

Caronte 0.10432 0.02044 (400 km) 0.03084 (603.6 km) 60°

Mab 1.1519 x 107 0.00102 (100 km)  0.00012 (12 km)  60°

Tabela 5.2 - Parametros para cada uma das luas e algumas condigoes iniciais.

Foi utilizado o valor de § = 60° de forma a ampliar os efeitos do uso de cabos. Pelo
mesmo motivo, foi utilizado para os corpos maiores (Lua e Caronte) um cabo de
tamanho [ = 400 km.

Para a Lua e Caronte, figuras 5.47 e 5.49, percebe-se com o uso de cabos um aumento
razoavel das regioes onde é possivel de se realizar trajetérias de escape (I, J, M e N)
e captura (C, D, G e H), e uma consequente diminuigao das regices A, B, E, F, K|
L, O e P. Além disso, para o caso de uso de cabos é possivel notar uma simetria em
torno de W = 180°, considerando a seguinte equivaléncia: I-C, J-G, L-O, B-E, N-H
e M-D. 8

Para Mab, figura 5.48, o efeito de uso de cabos é ainda mais drastico. E consiste em
um quase completo desaparecimento de F e uma grande diminuicao de A, K e P.
Que seriam as Unicas quatro trajetorias dominates sem o uso de cabos, indicando
assim uma grande vantagem do uso de cabos para manobras em pequenos corpos

celestes.

8Como j4 notado por Prado (2015)
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Figura 5.47 - Simulagdo para a Lua com [ = 0.00104 (correspondente a 400 km) e 6 = 60°.

95



0 50 100 150 200 250 300 350 0 50 100 150 200 250 300 350
W (deg) U (deg)

(a) Sem Cabos (b) Com Cabos

Retrograde Hyperbola

Direct Ellipse
Retrograde Ellipse
Direct Hyperbola
Retrograde Hyperbola

Before

(¢) Nomenclatura de Trajetérias

Figura 5.48 - Simulagdo para Mab (lua de Urano) com [ = 0.00102 (correspondente a 100
km) e § = 60°.
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Figura 5.49 - Simulagdo para Caronte (lua de Plutdo) com [ = 0.00511 (correspondente a
400 km) e 6 = 60°.
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6 Conclusao

Como ja exposto anteriormente, este trabalho pretendia estudar a mecanica de um
swing-by na Lua; obter e analisar resultados qualitativos através de figuras geradas
por meio de modelos analiticos e numéricos; comparar o poder de descricao da
manobra por métodos distintos, um analitico e outro numérico, a nomear: Patched
Conics e Problema Circular Restrito dos Trés Corpos, respectivamente; e, por fim,
realizar um pequeno estudo comparando uma manobra de swing-by com e sem uso

de cabos.

Estudar a mecanica do swing-by permitiu compreender mais a fundo a natureza do
problema. Ficando claro como se da o ganho de energia da espagonave. O que acaba
por ajudar tanto o leitor quanto o pesquisador, que se familiariza com os meno-
res detalhes. Ainda, dessa andlise emerge outras questoes, tais quais: Quais sao os
efeitos ao se considerar uma expansao do potencial gravitacional do corpo onde se
realiza a manobra? Para swing-bys de baixa altitude, que magnitude de efeitos dis-
sipativos pode-se esperar quanto ao arrasto atmosférico? Entre outas... Porém, uma
que chama a atencao, e permitindo vislumbrar um futuro de exploragao interestelar,
quais efeitos relativisticos esperar de um swing-by sobre um corpo extremamente

massivo, tal qual um buraco-negro?

Voltando ao mundo das possibilidades iminentes, ao se obter figuras através dos
modelos foi possivel fazer andlises qualitativas quanto a regioes de maior ganho de
energia, regioes de mudanga no sentido de movimento da espagonave, classificagao
de trajetorias dado as condicoes iniciais, etc. Permitindo uma compreensao ainda

mais profunda sobre a mecanica do problema.

Além disso, foi possivel comparar os resultados obtidos pelos dois métodos, o que
permitiu identificar condig¢oes nas quais os dois métodos se aproximam. Além disso,
para a inclinacao, foi possivel notar que apesar de nao haver uma relagao direta
de divergéncia entre os dois métodos, é possivel esperar que em regioes nos limites
da mudanca de sentido de trajetoria para 8 = 0° aparecam o que foi chamado de
"pontos criticos", onde a grande diferenca entre os métodos é maior préximo a tais

e diminui conforme afasta-se.

Portanto, pela grande diferenca entre os métodos, quanto a energia, para valores
pequenos de 7, e v, e a dificuldade de estabelecer relagoes de causalidade para a
inclinacao, constata-se que seja interessante desenvolver um novo modelo analitico

capaz de descrever com boa precisdo uma manobra na Lua, tal como foi feito por Qi
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e Xu (2015) para manobras no plano. Um modo de se fazer isso pode ser considerar

modelos analiticos-perturbativos, que podera ser estudado em breve.

Tendo um modelo analitico robusto é possivel elaborar programas com baixo custo
computacional para otimizacao de trajetoria para espaconaves que pretendem aban-
donar o sistema Terra-Lua, ou ser capturada em tal sistema. O que também podera
ser objeto de estudo nas proximas etapas, tendo como base o modelo desenvolvido

por Wagner e Wie (2015) para o Sistema Solar.

Adicionalmente, aconselha-se que um estudo mais detalhado seja realizado quanto

a variagao de 7, dado seu efeito sttil e pouco fisicamente evidente.

Por fim, no pequeno estudo empregado utilizando cabos, obteve-se uma forte indi-
cacao do poder dessa manobra ao ser realizada em pequenos corpos celestes, com
aumento drastico de regioes em que ocorrem capturas e escapes. Isso também vira

a ser tema de um estudo mais detalhado e mais generalista.
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PUBLICACOES TECNICO-CIENTIFICAS EDITADAS PELO INPE



Teses e Dissertagées (TDI)

Teses e Dissertagbes apresentadas nos
Cursos de Pés-Graduagao do INPE.

Notas Técnico-Cientificas (NTC)

Incluem resultados preliminares de pes-
quisa, descricao de equipamentos, des-
cricao e ou documentagao de programas
de computador, descricao de sistemas
e experimentos, apresentacao de testes,
dados, atlas, e documentacao de proje-
tos de engenharia.

Propostas e Relatérios de Projetos
(PRP)

Sao propostas de projetos técnico-
cientificos e relatérios de acompanha-
mento de projetos, atividades e convé-
nios.

Publicacoes Seriadas

Sao os seriados técnico-cientificos: bo-
letins, periodicos, anuarios e anais de
eventos (simposios e congressos). Cons-
tam destas publicagoes o Internacional
Standard Serial Number (ISSN), que é
um codigo tnico e definitivo para iden-
tificacao de titulos de seriados.

Pré-publicagées (PRE)

Manuais Técnicos (MAN)

Sao publicagoes de carater técnico que
incluem normas, procedimentos, instru-
¢oes e orientacoes.

Relatérios de Pesquisa (RPQ)

Reportam resultados ou progressos de
pesquisas tanto de natureza técnica
quanto cientifica, cujo nivel seja compa-
tivel com o de uma publicacdo em pe-
riédico nacional ou internacional.

Publicagées Didaticas (PUD)

Incluem apostilas, notas de aula e ma-
nuais didaticos.

Programas de Computador (PDC)

Sao a seqiiéncia de instrugoes ou co-
digos, expressos em uma linguagem
de programacao compilada ou interpre-
tada, a ser executada por um computa-
dor para alcangar um determinado obje-
tivo. Aceitam-se tanto programas fonte
quanto os executaveis.



