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

RESUMO

O objetivo deste trabalho — o qual tem prazo paralifacdo é julho de 2017 — é
apresentar a modelagem dinamica de projeto paenss de controle para alterar a
orbita de objetos em rota de colisdo com a Terlgus métodos serédo considerados,
entre eles a utilizacdo de velas solares para [s@pule naves que atuardo no desvio
dos objetos em colisdo dNear Earth ObjectsNEOs), assim como impactadores
cinéticos e outras opc¢des. A utilizacdo de veldaras para viagens interplanetarias é
uma opcao bastante interessante pelo fato da pépuhdo utilizar propelentes
quimicos. O propelente € a pressao de radiacao goly ao ser refletida sobre a
superficie da vela, gera empuxo, fazendo a naveracee ganhar velocidade com o
passar do tempo. Embora seja menor se comparada éonga de empuxo gerada por
foguetes convencionais, a propelentes quimico8miuds, é inextinguivel. Isso implica
em aceleracdo a todo instante, com velocidadexearrtes. O trabalho descreve
conceitos abordados na literatura, tais como ootatlor a gravidade”, que utiliza a
forca gravitacional mutua entre uma nave propulsadala, a qual pode pairar sobre
um asterdide alvo, agindo como um cabo de reboqueutilizar uma O6rbita néo
Kepleriana ao invés de uma Orbita estatica, pavaauizar combustivel. Pretende-se
que tal sonda intercepte a orbita do asterdideall@mcore” neste objeto. Com o passar
do tempo a oOrbita do NEO se modifica por tal agéssa nave devera ficar numa
altitude de dezenas de metros inclinada 55° ent&ela horizontal do local para
produzir a forca necessaria para rebocar o aseterdlcetende-se para os trabalhos
futuros descrever as opcbes de desvio ndo nuclepresutilizam impactadores
cinéticos, rebocadores de gravidade e velas saleresna maneira mais aprofundada,
enfatizando os aspectos da modelagem dinamicateleon

Palavras-chave: Colisdo. Asterdide. Cometa. Cantidhamica.



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

ABSTRACT

The ultimate goal of this work - which has a teron ¢ompletion in July 2017 - is to
apply the classical control theory in the designao$atellite attitude control system
propelled by solar sails. The aim of this work prashe design procedures for a control
system necessary to change the orbits of objects awilision course with Earth. The
use of solar sails for space travel is an intengstiption because they do not require a
large amount of propellant to move around in spabés happens because the solar sail
does not use the propellant traditional way powauree as its main propellant is
sunlight provided from the sun. This radiation ®mhile being reflected on the surface
of the sail generates a time, making snow accelenadl gain speed over time. Although
this force is smaller compared to a conventionakeb using chemical propellants to
gain acceleration, this force is constant and ®vided by the sun itself, unlike the
rocket that depends entirely on the fuel that lasshort time losing speed faster than
see her. To accomplish this mission to divert oebltision course objects to the Earth,
we use the concept of gravity tractor, which usesnhutual gravitational force between
a spacecraft propelled by solar sail hovering #rget asteroid as a towline using a
non-Keplerian orbits instead of a static orbit &ves fuel. This will probe go intercept
the orbit of the target asteroid and will "anchor'this object. When entering a nearby
orbit, the object that ship will slightly attradtet object over time will have their orbits
modified by such action. This ship should be idimation of approximately 55° to the
object to produce a force required to tow the agdeit is intended for future work to
describe the non-nuclear deflections options ukingtic impactors, gravity tractos and

solar sails of a greater depth, emphasizing theaspf dynamic modeling and control.

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

Vérios problemas terdo que ser enfrentados paleaeaiagens espaciais a longas
distancias, para o sistema solar exterior ou masaisgdes para o interior galactico. Um
deles com toda a certeza é a questdo da escollwndbustivel para realizar tal

empreendimento. Os métodos atuais mais conhecitlbzgam como combustivel

energia quimica ou propulsores i6nicos, os qudigar feixes de luz a base de energia
elétrica. Esses métodos apresentam desvantagemeentdiz respeito a utilizacdo para
longas viagens interplanetarias e galacticas, falw da quantidade de combustivel
necesséria ser absurdamente grande, em compa@nda guantidade necesséria para
missdes de curto prazo. Outra desvantagem assacieskas tipos de combustiveis é a
massa do veiculo. Uma vez que a maior parte douleeideve ser ocupada por

propelentes e havendo a necessidade de uma quEntidasideravel, a massa do

veiculo resulta num pardmetro que torna a missaseggue inviavel.

Uma alternativa para resolver este problema sendilizacdo de um novo tipo de
energia que possibilitaria uma viagem espacial omnor custo em comparacao com
0s modelos atuais, no caso, propelentes quimicasi@hicos. Ha varias tecnologias
sendo gestadas para curto e longo prazo. Umaderdeergia que poderia ser usada é o
Sol, mais precisamente a pressao de radiacdo @oR®). Utilizando a PRS, as
desvantagens mencionadas no paragrafo anteri@s@&iiminadas e atender-se-ia a
outro requisito importante, que € o custo de popjpbis a quantidade de energia
embarcada no veiculo seria menor, consequenteraementando a area de carga util e

instrumentacao, possibilitando a realizagédo de tasgfas exploratérias.

Para utilizar a energia solar como for¢a propulsrecessario um equipamento que
consiga captar tal energia de maneira eficaz. Eqagamento é a vela solar. Velas
solares sdo grandes refletores que refletem oeddate luz solar para gerar empuxo as
espaconaves na qual estdo acopladas. A desvantagetilizacao de velas solares seria
a dificuldade de elaborar um sistema de controfgazade realizar manobras para
manter o controle de atitude, ja que tal obpeissui grandes dimensdes é flexivel e com
grandes momentos de inércia. Resolvendo este iromMe, as missdes

interplanetérias utilizando velas solares mostramcaminho promissor.



Um exemplo de missdo interplanetaria que podeiizartvelas solares € uma para
mitigar o risco de objetos em rota de colisdo conTedra, utilizando a forca

gravitacional mutua entre este objeto e a naveytsaga por velas solares, que é o foco
deste trabalho de iniciagdo cientifica. Na realegjagretende-se com esse trabalho
descrever varios tipos de modos de interceptari@esbjetos em rota de colisdo, a
menos das opcdes que envolvam explosfes nucl@dree certa énfase a descricdo do
modo que envolve propulsédo a vela, pelo fato ddocds projeto ser menor e o

conceito de velas solares ser um tema que vem gadolespaco em pesquisas visando

viagens espaciais, além de atender de maneira efipeoblema proposto.

Portanto, neste trabalho sdo estudadas aplicagbesissdes de velas solares em um
problema astrodinamico complexo: o de mudar at@magede objetos proximos da Terra
(NEOs, do inglésNear Earth Objec{spara mitigar a ameaca de impacto com a Terra.
Este trabalho pretende introduzir brevemente urblenea astrodinamico tecnicamente
desafiador, que é o de desvio de NEOs e tambémnpietdescrever as opcdes de
desvio ndo nucleares que utilizam impactadoredico® rebocadores de gravidade e
velas solares. Os aspectos da modelagem dinancicat®le sdo enfatizados ao longo
do trabalho, o qual é um é um apanhado e descdgfaeferéncias que tratam dos
assuntos abordados e se apoia basicamente ndtdsada Bong Wie e colaboradores
(DACHWALD et. al., 2006; MURPHY; WIE, 2004; WIE et., 2004; WIE et al., 2005;
WIE, 2005; WIE, 2007; WIE, 2008).

7z

Um dos temas abordados no trabalho é a proposttelar a Orbita de possiveis
meteoros em rota de colisdo com a Terra utilizandmétodo de “rebocador de
gravidade”. Este método consiste em utilizar a doggavitacional mutua entre o
asteroide alvo e a nave espacial, uma pequena doaltera a trajetoria original do
objeto. Para alcancar tal objetivo a nave deverdeptar a Orbita do asterdide, ser
capturado gravitacionalmente por este de maneieafique pairando em torno deste
objeto a uma dada altitude, em um angulo deterroinied55° em relacdo a horizontal
local, para produzir a for¢ca necessaria para dastat objeto de sua oOrbita. Se o objeto
em rota de colisdo for descoberto com um tempo rdecadéncia suficientemente
grande — de 10 a 20 anos, uma alternativa viduwéh se utilizacdo de uma nave



propulsada a vela solar, para ser colocada numita rbis a nave viajara distancias
extremamente grandes onde a quantidade combusieelssario seria enorme para

realizar tal missao.

Com relacédo ao conteudo do trabalho, o Capitulprésanta uma introducéo sobre o
assunto. A forga perturbadora na dindmica das npresulsadas a vela € a forca de
presséo de radiacéo solar (PRS). O Capitulo 2 almsrdnodelos de pressao de radiacao
solar encontrados na literatura (WIE, 2008). O @dépi3 apresenta um texto que se
tornou lei, aprovada pelo Congresso dos EUA eme2@edzembro de 2005, retratando a
preocupagédo do governo norte americano com a eteia@meaca de sermos atingidos
por asteroides e cometas. O Capitulo 4 abordacasltaias para desvio de objetos em
rota de colisdo com a Terra. O Capitulo 5 desceedeflexdo de asteréides usando o
principio do rebocador de gravidade. O Capituloe6cteve os parametros orbitais e
orbitas ameacadoras que um asteréide pode ass&wanndo risco para a humanidade. O
asteréide Apophis é tomado como exemplo de astesbisb, para ilustrar o conceito de
deflexdo de asterdides utilizando a forca mutusaigrgional entre uma nave espacial e
um asteroide alvo, como se fosse um cabo de reb@gGapitulo 7 mostra um exemplo
ilustrativo de uma sonda de 1000 kg que serve pdracar o asterdide Apophis. O
Capitulo 8 descreve um desenvolvimento preliminamceitual de tal rebocador de
gravidade a vela solar para deflexdo de aster@dasibém as arquiteturas de sistemas
de deflexdo de NEAs (asteroides proximos da TeRa)Capitulo 9 estédo as conclusbes

do trabalho e no Capitulo 10 as referéncias bibdficas.



2. MODELOS DE PRESSAO DE RADIACAO SOLAR

Neste capitulo sédo descritos os modelos de pregs@adiacdo solar com a finalidade
de andlise e projeto de controle de atitude decespaes a vela. Estes modelos nao
incluem os efeitos de rugas e vinculos do filmeela, deformacéo térmica e vibragédo
estrutural. Ao longo deste capitulo as velas sslaé® consideradas rigidas (embora
sejam, de fato, grandes estruturas membranosdseil€)X uma vez que o controle da
atitude e o direcionamento do vetor de empuxo des@mexecutados muito lentamente

para ndo excitar os modos estruturais de vibracao.

As forcas de presséo de radiacdo solar (PRS) s&adas por fotons que colidem com
uma superficie no espago. Se uma fraggados fotons que colidem € absorvida, uma
fracdops € refletida especularmente e uma frag@@ refletida difusamente por uma
superficie, entdo, tem-se

Patps+pa=1 (2.1)
A forca de pressdo de radiacdo solar atuando sabseiperficie plana, Lambertiana,
localizada a 1 unidade astronémica (UA) do Soldagzor (WIE, 2008)

-

F = PA[po(S «7)S + 2p5(S o ) 7 + pa(S « 70) (S + 270)]
Lo é Lo 2 1.
= PA(S « 1) {(pa + pg)S + [ZpS(S o) + §Pd] n}

= PA(S « 1) {(1 = p)S + 20,(S « 7) + 2 pa | i}, (2.2)

em queP = 4,56%10° N/m® é a constante de presséo de radiacdo solar noaninglA

do Sol,A é a area da superficig,& o vetor unitario normal a superficieS & o vetor
unitario que aponta do Sol para a superficie, camstra a Figura 2.1. A pressao de

radiac&o solar varia inversamente com o quadradiisténcia do Sol.

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

-

S = cos aii + sin af, (2.3)



Figura 2.1 - Modelo de forca de pressédo de radiagdar (PRS) de uma superficie

plana imperfeita.
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Fonte: Adaptado de Wie (2008)

em quea é oangulo solar entre a normal & superficie e direcdo do Sbkeo vetor

unitario transversal, como mostra a Figura 2.1.

A forca de pressao de radiacao solar também podxgreessa por

F = i + F,t, (2.4)

em que

E, =PA {(1 + pg)cos?a + gpd cos a},
F; = PA(1 — ps) cosa sina.
Para o caso em que~ 0 a forca PRS pode ser expressa por
F = PAcosa {(1- ps)S + 2ps cos a i}
= PAcosa {(1 - ps)S + 2pg cos a (cosa S + sin afl)}

= PAcosa {(1 — ps + 2p; cos? @)S + 2ps cos asin a§l}



= PAcos a {(1 + ps cos 2a)$ + ps sin 2a Sl}
em queS, é um vetor unitario perpendiculas & esta no mesmo plano giie.

Para velas em drbitas centradas no Sol, os comfmnean longo da linha do Sol e
perpendicular a linha de Sol sdo denominados deastal’ e "sustentacdo",
respectivamente. O componente transvedfsdbrnece um controle efetivo de empuxo
para manobra orbital de naves a vela em orbitagatks no Sol. Por exemplo, o
angulo solar que maximiza o componente transvposig ser encontrado por

iFL = 0= 2L cos?asina =0, (2.6)
da da

que fornecex = tar*(1~2) = 35,26°. Este angulo solar étimo de 35,26°, magimiza
0 componente transversal € frequentemente escottunm a orientacdo de arfagem

desejada para uma nave a vela interplanetaria duita centrada no Sol.

Os componentes normal e transversal da forca PR8cagobre uma superficie plana
de vela, considerando propriedades oéticas e tésndaavela mais detalhadamente, sédo
também descritos por (Apéndice A de WRIGHT, 1992|NINES, 1999)

F_n _ 2 _ efo—ebBb _
i (1+rs)cos®a + Ber(1 —s) cosa + erter (1—=7)cosa, (2.7)
Fe _ (1 .
oA (1 —rs)cosasina, (2.8)
F = \/E2 + FZ, (2.9)
tanf = 2, (2.10)

Fn

em queB;, B, sdo coeficientes ndo-Lambertianos para as suiesrfiontal e traseira,

respectivamentes, e, sdo coeficientes de emissao para as superficieafre traseira,

respectivamente; € a refletividade da superficie frontalg¢ o coeficiente de reflexdo
especular ¢ é o angulo do vetor forca PRS em relacdo a naarsaperficie.

Para uma nave a vela quadrada semelhante a ilstadrigura 1.1, que tem as

seguintes propriedades 6pticas (Apéndice A de WRIGEN92)



€f = 005, ey = 0.55
r = 0.88; s = 0.94,

0s componentes normal e transversal da resultarfiegh PRS sao

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

Na pratica, a distribuicdo da pressdo ndo € undoegm toda a superficie de uma vela
devido a curvatura (inchacgo). E necessaria umariatéo numérica das equactee
F: em toda a superficie curva da vela para determénalistribuicdo da pressao
resultante. Isto requer um processo iterativo, @oidistribuicdo da pressdo é uma
funcdo da forma da vela, e, vice-versa, a formma fwncao da distribuicdo de pressao.
Para uma nave a vela mostrada na Figura 1.1,deégso iterativo foi usado pelo JPL
para encontrar um modelo parametrizado da segigintex (Apéndice B de WRIGHT,
1992)

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

emque; =1,816e =a—p.

A forca PRS agindo sobre uma superficie de vela gora areaA € também muitas
vezes aproximada por
F ~ nPAcos?a, (2.13)

em quey é denominado de coeficiente de empuxo total da wermalmente em torno
de 1,8 para uma espaconave a vela real, com rugehaco de velas, com um valor

méaximo ideal dejmax = 2.



3. DETECCAO DE NEO, CARACTERIZACAO E QUESTOES DE
DESVIOS

Para estabelecer um plano nacional para fornedso adequado a mitigacdo de
potencial perigo de NEONgar Earth Objegt o texto a seguir tornou-se lei (NASA,
2005), aprovada pelo Congresso dos EUA em 22 deendwp de 2005, e

posteriormente assinada pelo presidente:

“O congresso dos EUA declarou que o bem-estar geral
seguranca dos Estados Unidos requerem que a camoipeté
impar da NASA seja direcionada para detectar, gastr
catalogar e caracterizar asterdides e cometasnpodxila Terra,
para garantir um alerta e reduzir o risco poterdgatais objetos,
gue estdo nas cercanias da Terra, vir a colidir aoherra. O
administrador da NASA deve planejar, desenvolver e
implementar o programa de pesquisa de objetos moXia
Terra, para detectar, rastrear, catalogar e caizateas
caracteristicas fisicas dos objetos proximos aaTguais ou
superior a 140 metros de diametro, para avalianeaga de tais
objetos em relagdo a Terra. O objetivo da pesqglésa alcancar
90% de conclusdo do catalogo de objetos préoximdsersa
(baseado nas populacdes estatisticamente prewdstaxbjetos
proximos da Terra) dentro de 15 anos apdés a data de
promulgacdo desta Lei. O administrador da NASA dsinaitira
ao congresso, 0 mais tardar um ano apos a dataoeilgacao
desta Lei, um relatdrio inicial que fornece o satpii(A) Uma
andlise das possiveis alternativas que a NASA eéeveregar
para fazer o levantamento dos objetos, incluinderrstivas
baseadas em Terra e no espaco, com descricOesamc(iB)
Uma opcéo recomendada e o orcamento proposto galizar o
programa de pesquisa de acordo com o opcao recaneen(l)
Andlise das possiveis alternativas que a NASA pader



empregar para desviar um objeto em provavel rotactisdo

com a Terra.”

Em resposta a esta direcdo do Congresso, um wqrlssittwe deteccéo, caracterizagéo e
ameaca de mitigacado de NEO foi realizada em Vaio@do, 26-29 de junho de 2006.
O Objetivo deste seminario foi envolver peritos BIEEO, comunidades cientificas e
técnicas para identificar o mais completo conjyussivel de alternativas para atender
as diretrizes do Congresso nas trés seguintes: dt¢aBeteccdo, rastreamento e
catalogacdo de NEOs; 2) Caracterizacdo de NEO$¥;Desvios ou outras formas de

mitigacado de ameacas NEO.

Em marco de 2007 Um relatério da NASA sobre NEOituiado “Andlise de
Alternativas para Levantamentos e Desvio de Objetogimos a Terra” foi lancada ao
publico (dados disponiveis online no site

https://www.nasa.gov/pdf/171331main NEO report m@rcpd). O relatério

descreveu uma série de possiveis opcbes publicds fontes privadas e depois
analisaram as suas capacidades e nivel de desemp®ihindo cronogramas de
desenvolvimentos e riscos técnicos. O relatéridi@vauma variedade de questdes
relacionadas com o programa de pesquisa de agisr@dtambém avaliou a série de
abordagem que poderia ser usada para desviar umpNtE@cialmente em uma tora de

colisdo com a Terra. O relatério resumido as ppaisi conclusdes da seguinte forma.



4. TECNOLOGIAS DE DEFLEXAO DE NEAS

Os pré-requisitos para qualquer missao espacigbigpienda desviar NEA8Igar Earth
Asteroid$ séo: deteccdo precoce, rastreamento precisqjleae Orbita confiavel e
preciso e caracterizacdo das propriedades fisicas NEAs. Ndo é garantida a
descoberta precoce de NEAs, antes do impacto, assersores Opticos terrestres e a
deteccao/ rastreio de pequenos NEAs (1 km ou menasha tarefa dificil, dado o
baixo albedo e pequeno tamanho. Varios conceitebaedagens para sistemas de
deteccdo avancados, baseados no espaco e naétéa@,sendo desenvolvidos para

permitir um intervalo de tempo de alarme adequadtENG, 2002).

Entretanto, considerando que NEAs em rota de aops&sam ser detectados antes do
impacto com um intervalo de tempo de antecedérecipetb menos 10 anos, o desafio
torna-se eliminar a ameaca, seja por destruirer@de ou alterar a trajetéria de modo
que ele ira errar a Terra. Uma variedade de sistémshuindo: detonagdo nuclear a uma
distancia do asterdide, condutores de massa, @io@héticos, raio laser e deflexdo de
baixo empuxo via propulséo elétrica ou velas sslgrdoram amplamente investigados
para resolver tal problema tecnicamente desafiadode deflexdo de asterdides
(AHRENS; HARRIS, 1994; HOLSAPPLE, 2005; GOLD, 199CHWEICKART et
al., 2003; ADAMS et al., 2004). A viabilidade dedeaabordagem para desviar um
perigoso objeto que esta chegando depende do tantknlobjeto, da velocidade de
rotacdo, da composicdo, do prazo de execucdo dsAonis muitos outros fatores.
Avalia-se que explosdes nucleares (préximo ao opjséio, por vezes, muito mais
eficazes do que alternativas ndo nucleares, especiee para asterdides maiores, com
missdo de curto prazo. Outras técnicas que envolaentilizacdo de explosivos
nucleares na superficie ou abaixo da superficibdamséo avaliadas como sendo mais
eficientes, embora possam aumentar risco de fragmenasteréide alvo. O estudo
NEAR Shoemaker do asterdide Mathilde (CHENG, 2082k missdo japonesa
Hayabusa para explorar o asteréide proximo a Téwkawa, sugerem que muitos
asteroides sdo essencialmente "pilhas de entulbosd. imagem do asterdide Itokawa,
mostrado na Figura 4.1, revela uma superficie atidea de poeira e detritos
recolhidos. Em comparacédo, uma imagem do asteldileque é um corpo monolitico
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soélido, € mostrada na Figura 4.2. Estudos computais mostram que uma detonacgao
termonuclear dentro ou perto de um corpo de pileaentulho ndo seria efetiva, pois
iria dispersar os fragmentos, que continuariamgais@ mesma trajetoria em direcao a
Terra (RICHARDSON et al., 2002).

Figura 4.1 - Imagem do asteroide proximo a Terra435Iltokawa feita pela nave
espacial japonesa Hayabusa em 2005 [cortesia JAMefAaq Aerospace
Exploration Agency)].

Fonte: Wie (2008)

Outra opcao seria uma variagao da velocidade invautio NEA, realizado em um
anico evento, ou em varios eventos durante um geriprolongado. Aplicada
corretamente, sem causar fragmentacdo de um gaatel®ide em pedacos menores, 0
efeito de talAV amplificar-se-ia ao longo de décadas (ou sécukdshinando o risco
de colisdo com a Terra. Pode-se conseguir umacé@arigradual impulsiva tirando
proveito do efeito Yarkovsky, que atesta que nutarasle em rotacdo ha um empuxo
nao radial, resultado da absorcdo de luz solareeissédo subsequente de calor.
Variando as caracteristicas refletoras e térmi@uma area de superficie de um
asterdide, o empuxo pode ser criado na direcagadisdnfelizmente, as tecnologias
necessarias para tal operacdo néo estardo dispofdugmente num futuro proximo.

Muitos dos esquemas de deflexdo propostos antesrden utilizando tal ideia do
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puxa/empurra de baixo empuxo, parecem ser impvai€aEstes incluem a fixacéo de
grandes velas solares, direcionadores de massestemas de propulsdo elétricos de
alta eficiéncia para girar ou tombar o asteroidenpr o asteroide para alterar o albedo
para utilizar o efeito Yarkovsky e retirar pequegaantidades de material da superficie
do asteroide por ablacdo, fazendo colidir um feleelaser com o asteréide. Alguns
desses esquemas também podem exigir um nameronextente grande e pesado de

veiculos lancadores.

Figura 4.2 - Asterdide 243 Ida (aster6ide do cémuprincipal, ndo € um NEA)
imageado pelo sistema de imageamento a estadm sfdidonda Galileo
em intervalos de 3.057 a 3.821 km em 28 de ag®88.Galileo chegou a
passar a 2.400 km de Ida, que tem 52 km, a umaisealte relativa de 12,4
km/s (cortesia da NASA)

Fonte: Wie (2008)
Um impacto cinético de uma nave espacial na superfio asteréide causa uma
variacdo da velocidade impulsiva e a tecnologi@s&ria para isso ja existe. De novo,
o efeito imediato seria pequeno, mas se aplicadm antervalo de tempo suficiente
grande, antes da ocorréncia do impacto projetaddemnea, a deflexdo poderia ser
suficiente para fazer com que o asteréide errev@ @OLEM, 1993; HALL; ROSS,
1997; PARK; ROSS, 1999; CONWAY, 2001; PARK; MAZANEROO3; 1ZZO et al.,
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2005). Para ser mais eficaz, a nave espacial igupi@cteria que ser macica ou estar se
movendo muito rapidamente em relacdo ao asterdie. vez que a tecnologia atual de
lancamento impde limites a massa (incluindo prope)eque pode ser levada a uma
trajetoria interplanetaria, somos, portanto, lega@lconsiderar projetos que maximizem

a velocidade de impacto e que nao requerem grapdedidades de combustivel.

Propulsdo a vela solar, sem uso de propelentesnpoy surge como uma opcao de
curto prazo para um problema tecnicamente desaf@del@esviar NEAs. O conceito

anteriormente proposto de usar velas solares pia pu empurrar um asteréide exige
uma grande e irreal vela solar, 0 que néo é tecmnte vidvel para montar no espaco.
Além disso, a fixagdo de uma vela solar extremaengrdnde num asteréide que esta
girando n&o vai ser uma tarefa trivial. No entaamyvelas solares tém o potencial de
fornecer propulsdo com custo eficaz, sem propedeqiee permite viagens mais longas
de missdo, aumento da fracdo de massa de carga &étiesso a Orbitas anteriormente
inacessiveis (por exemplo, alta latitude solar,iobéhtrica retrograda, e né&o

Kepleriana).

Vérias missdes de abordagem de um cometa ou umjidstpor uma nave propulsada a
vela foram propostas (ver, por exemplo, SAUER, 19VRIGHT, 1992; FRIEDMAN,

1988; McINNES, 1999; DACHWALD, 2005), como ilustraas Figuras 4.3 e 4.4. Um
conceito inovador de missdo com vela solar foideslo pelo Laboratério de Propulséo
a Jato (JPL) em 1977 para uma missao de encontnoocoometa Halley em 1986
(SAUER, 1977; WRIGHT, 1992). Apesar de ter-se tdmam conceito de missao
malfadado dos anos 1970, pois tinha como requisit@ vela solar muito grande
(800m) a ser desdobrada no espaco, ela introdumicanceito de propulsdo a vela
solar, sem utilizacdo de propelentes, que atingia uariacdo da inclinacao orbital de

145° em 0,25 UA para encontrar-se com o cometatdath uma o6rbita retrograda.

Os recentes avancos na fabricacdo de mastros dégdibleves, velas de filmes
ultraleves e tecnologias de pequenos satélites estémulando um renovado interesse
na vela solar e nas missdes que ela permite. CossEgnente, varias missdes de vela
solar de curto prazo e as tecnologias associadde ssndo desenvolvidas para as
futuras missdes de exploracdo espacial (COSMOS?2BARBE; MONTGOMERY,
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2003; MURPHY et al., 2003, WIE, 2004, MURPHY et 2004; WIE et al., 2004; WIE
et al., 2005).
Figura 4.3 - Grande vela solar proposta pelo JPLL@RT para uma missao de encontro

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

Fonte: Wie (2008)

Figura 4.4 - Missdo de encontro de uma espaconaxgden a vela solar com um
asteroide (cortesia de Olivier Boisard/U3P/2006-wu8p.net)

Fonte: Wie (2008)
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Uma dessas missdes com naves a vela solar prapastaissao Imagiador Polar Solar
(SPI1). Nossa compreensédo atual do Sol é limitadia fedta de observacbes de suas
regides polares. A missédo SPI pretende utilizar graade vela solar para colocar uma
nave espacial em uma 6érbita circular heliocéntaid348 UA com uma inclinagdo de
75°. A observacdo das regides polares do Sol @enata oportunidade Unica para
investigar mais detalhadamente a estrutura e anitadde seu interior, a geracdo de
campos magnéticos solares, a origem do ciclo satacausas de atividade solar e a
estrutura e dindmica da corona. A missdo SPI dends uma fase inicial de cruzeiro
para atingir uma érbita circular de 0,48 UA, sedoide uma fase de mudanca de plano
orbital (inclinagdo) denominada dmanking phasee a fase cientifica. Uma nave
espacial com uma vela solar de 160 m e 450 kgij@dtudada pela NASA para a
missdo SPI. Um foguete Delta Il € capaz de ingtaave espacial SPI, de 450 kg, numa
6rbita de escape terrestre c@n= 0,25 knf/s’. A vela solar é desdobrada no inicio da
fase de cruzeiro interplanetaria. A nave SPI priaménte espirala para dentro a partir
de 1 UA em direcdo a uma Orbita circular heliogéatem 0,48 UA, e entdo a comeca a
fase para atingir a inclinacédo de 75°. A vela sséaa descartada apos se atingir a Orbita
da missao cientifica e o tempo total de voo a getke aproximadamente 6,6 anos. A
trajetéria orbital tridimensional correspondente rdave propulsada a vela solar da

missdo SPI é ilustrada na Figura 4.5.

Como se afirma no Relatorio NEO da NASA para o Cesgp (marco de 2007), 30-
80% de potencialmente de NEOs perigosos estdo ditasrque estdo além da
capacidade dos sistemas de langcamento atuais wejguas. Portanto, as velas solares
com uma grande capacidade de propulsdo podem sessdgias para aumentar o
desempenho dos veiculos de lancamento convencispaestes objetos necessitam

serem defletidos.

Uma missdo de uma nave propulsada a vela solaritdesa literatura (WIE, 2008)

utiliza uma vela solar para colocar um impactad®oredergia cinética em uma O6rbita
retrograda heliocéntrica, que resultara numa amlisdntal com um asteroide alvo no
periélio da oOrbita do asterdide, aumentando assiwml@cidade de impacto para pelo
menos 70 km/s. Mcinnes (2004) investigou a viahdel de tal conceito inovador de
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vela solar, aplicado ao problema de deflexdo der@de e expandindo o trabalho de
Wright (1992). Uma arquitetura de misséo que engtega vela solar de 160 m e uma
nave espacial de 300 kg com aceleracédo caraataréii0,5 mmfs foi apresentada em
Wie (2008) como uma opcao realista num futuro pnaxipara mitigar a ameaca
representada pelo NEAs. A viabilidade da missaadémnonstrada para um problema
ficticio de desvio de asterbides proposto peloitlitet Americano de Aeronautica e
astronautica (AIAA).
Figura 4.5 - Trajetoria de voo a vela Solar da &usSPI Solar polar Imagey com o
objetivo de atingir uma érbita heliocéntrica cotaahclinacao.
Trajetéria da Nave SPI: a; = 0.3 mm/s?, Cg = 0.25 km?%/s?
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Fonte: Adaptada de Wie (2008)

Uma preocupacdo pratica de qualquer abordagemiczinde mitigar a ameaca de
impacto de asterdides é o risco do impacto reso#tdragmentacao do asterodide, o que
poderia aumentar substancialmente o estrago doctmpa Terra. Nesse trabalho sera

descrito um conceito explorado na literatura (W2B08) que é o de deflexdo de
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asteroéide utilizando a forga gravitacional matuaeenma nave espacial pairando sobre

um asterdide alvo, a qual agira como um rebocador g@avidade.
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5. DEFLEXAO DE ASTEROIDE USANDO REBOCADOR DE
GRAVIDADE

Uma forma de interceptar/impactar/defletir (degvian asteréide proximo da Terra de
forma a evitar que ele venha a colidir com a Térfazer com que ele colida com uma
nave pesada a grande velocidade numa o6rbita rattégPode-se usar a tecnologia de
VOO a vela solar para levar a nave de encontroacasteréide, descartando a vela antes
de ocorrer o impacto. Esta tecnologia ja esta disgeb e denomina-se impactador
cinético (KEI, do inglésKinetic-Energy-Impactgr Uma preocupacdo pratica de se
utilizar a abordagem do impacto cinético para raitig ameaca de NEABIéar Earth
Asteroid3 € o risco de que o impacto resulte na fragmeatdpd NEAS, que poderia
aumentar substancialmente os danos no momento gm@mcion com a Terra.
Consequentemente, Lu e Love (2005) propuseram unteto de deflexdo de
asteroides utilizando a forga gravitacional mutmieeuma nave espacial e o asteroide.
A sugestdo é simplesmente pairar a nave acima gexrfgue. A sonda rebocara o
asteroide sem contato fisico usando a gravidadeocom cabo de reboque. Os
propulsores devem ser posicionados com certa agdimem relacéo a vertical local, de
forma a evitar que a matéria ejetada se choqueaaenperficie do asterdide (o que
reduziria a forca liquida de reboque e levantaneina e ions indesejados). Este
esquema € insensivel as propriedades superfic@igsteroide, pouco conhecidas,

estrutura interna e estado de rotacao.

Mclnnes (2007) discute uma maneira aparentemenis gfiiente de economizar
combustivel ao rebocar asteréides, usando umaaddeslocada nao-Kepleriana, ao
invés de um equilibrio estéatico. Tal oOrbita indumauaceleracdo no centro de massa do
sistema nave-NEA, mas escolhendo parametros arhadéquados ndo € necessario
inclinar os propulsores, o que leva a uma alteragtotencialmente mais eficiente de

transmitir momento para o centro de massa do sastem

Utilizando o mesmo principio fisico de “ancoragemyfavitacional da sonda ao
asteroide, sem contato fisico entre a nave espaciasteroide, pode-se empregar velas
solares ao invés de sistemas de propulsdo elétpams produzir a forgca de baixo

bY

empuxo, continua, necessaria. Tal rebocador a dgdei propulsado a vela solar,
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descrito no Capitulo 13.5, explora a vantagem taratica da vela solar, de néo
precisar de propelentes, aplicado ao problema legue de asterdides. O conceito de
acoplamento gravitacional/reboque usando pressacadiacédo solar foi explorado

anteriormente em problemas astrondmicos de grardalee por Shkadov (1987) e

também por Mclnnes (2002).

No restante do trabalho o asterdide 99942 Apophi®négado como exemplo de
asteroide alvo, para ilustrar o conceito de defled@ asterdides utilizando a forca
mutua gravitacional entre uma nave espacial e usréade alvo, como se fosse um

cabo de reboque.
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6. ASTEROIDE 99942 APOPHIS

Asteroide 99942 Apophis, anteriormente conhecida pea designacao provisoria 2004
MN4, foi descoberto em 19 de junho de 2004. E urANE 320 m que esta atualmente
previsto para fazer swing bycom a Terra em 2029, com um possivel retorno
ressonante que podera levar ao impacto com a &err2036. Apophis € um asteroide
da classéAten— asteroides com um eixo orbital inferior a 1 UAe-a massa estimada
de 4,6x16° kg. Tem um periodo orbital de 323 dias em torn&db Apds o sobrevoo

proximo a Terra em 2029, se tornara um asteroiddagaeApollo.

Os asterdides sao classificados Apollos Atens Amorse objetos com Orbitas internas
a Orbita da Terra (IEOs), dependendo se as Orbitesam a 6rbita da Terra com um
periodo maior que 1 ano, cruzam a Orbita da Teyna em periodo menor que 1 ano,
orbita completamente externa a orbita da Terrarbitadcompletamente interna a érbita

da Terra, respectivamente.

Ja estava previsto que Apophis passara a cerc@.8803km da superficie da Terra em
13 de abril de 2029, ligeiramente acima dos 35.K86 de altitude dos satélites
geoestacionarios. Observacoes recentes usandoDagdpler no telescépio gigante de
Arecibo, em Porto Rico confirmou-se que o Apophéds de fato, fazer swing byem

torno de 32.000 km da superficie da Terra em 2028 com uma chance muito
pequena de retorno ressonante em 2036 (com umaljlidade de impacto de 1 em

45.000, de forma equivalente, com uma probabilidde&o-impacto de 99,998%).

Os elementos orbitais do asterdide no referenclgiteeo heliocéntrico J2000 na época
JD 2454200.5 (10 de abril de 2007), de acordo cam (A008), sdo 0s seguintes=
0,9222614 UAe = 0,191059j = 3,331°w = 126,365°Q2 = 204,462° é/l = 222,27 3°.

Outras propriedades orbitais s§o= 0,746 UA,r, = 1,0986 UAv, = 37,6 km/sy, =
25,5 km/s, periodo orbitdl = 323,574 dias, a taxa média orbitat 2,2515x10 rd/s, e

a media de velocidade orbital = 30,73 km/s. Espergue observacfes mais precisas da
Orbita sejam obtidas no préximo sobrevoo relativam@roximos a 0,1 UA a partir da
Terra em 2021.
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Como discutido em Gennery (2007); Dachwald et28106); Gennery (20-?); Kahle et
al. (2006), deve-se eliminar completamente qualquesibilidade do Apophis, em
2029, passar por uma determinada area, de ceré®@en, denominadauraco de
fechadura caso em que ele poderia impactar a Terra em 2aB6eu retorno
ressonante. Requer-se uma quantidade extremamesgaena de impact\V
(Aproximadamente 0,04 mm/s), em 2026, para desvigsophis, em 2029, cerca de 10
km do buraco da fechadura. (CHODAS; YEOMANS, 19¢8] SECCHI et al., 2005;
CHESLEY, 2005; JUNKINS et al., 2006).

Dachwald et al. (2006) aplicou a abordagem de imaplac cinético (KEI) propulsado a
Vela Solar, para desviar o Apophis, considerand® e passara por um buraco de
fechadura de 600 m em 2029. Cerca de 20000 oOrnpitenciais do Apophis foram
geradas por Kahle et al. (2006), variando aleatwerdge os elementos orbitais dentro da
precisdo de & Verificou-se que duas delas (aqui denominadas &p¥p2) levam a
colisdo com a Terra, ambas durante um retornomass® 7:6 em 13 de abril de 2036.
Elas sédo usadas por Dachwald et al. (2006) comenpiaiis trajetorias de impacto do
Apophis. Os elementos orbitais, antes e apds ongmcem 2029, estdo listados na
Tabela 6.1, e suas Orbitas de colisdo com a t@oa®strados na Figura 6.1.

Tabela 6.1 - Elementos orbitais de duas oOrbitasogasterdide Apophis pode assumir e
que levarao a colisdo com a Terra em 2036 (DACHWALAI., 2006).

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

Fonte: Adaptado de Wie (2008)
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Figura 6.1 - Orbitas que o asteréide Apophis pasemir e que levaréo a colisdo com a
Terra em 2036, segundo Dachwald et al. (2006): aphgaracdo entre as
orbitas Apl’'s e Ap2’s, antes e apds a aproximaea20@9; b) aproximacao
de 2029 (Apl) e impacto em 2036 (referencial getice).
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Fonte: Adaptado de Wie (2008)
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7. CONCEITO DO REBOCADOR DE GRAVIDADE

O conceito de Rebocador/Trator de Gravidade (TGJdscrito por Lu e Love (2005) e
utiliza a forgca matua gravitacional entre uma nespacial pairando sobre um asterodide
alvo, como se fosse um cabo de reboque, comoalaskigura 7.1. Lu e Love (2005)
consideraram uma nave espacial de 20 toneladaslpi@mpada por um sistema nuclear
elétrico. Aqui se considera, como um exemplo iaisto, que uma sonda de 1000 kg
sirva para rebocar o asterdide Apophis, como it 'm Wie (2008). Dois propulsores
sdo posicionados conforme mostra a Figura 7.1 @dtar que a pluma de exaustao
colida com a superficie do asterdide. Se a disddpaire a nave e o asterdide é
escolhida como sendb= 1,R e sabendo-se que a metade do angulo de dispaséao d
pluma é¢ = 20° tem-se que esta combinacdo impde um anggilanclinacdo do
propulsor de 60°, em relacéo a vertical local, eas propulsores inclinados (cada um
com um impulsorl) produzem juntos um impulso total de rebodquecomo ilustra a
Figura 7.1. Uma forma aparentemente mais eficidisteeconomizar combustivel no
reboque de asteroides, ja mencionada aqui, foiogtagpor Mcinnes (2007) que usa de
uma Orbita deslocada, n&do-Kepleriana, em torno ster@de, ao invés de pairar
estaticamente; a qual requer que os propulsoregaestinclinados com relacdo a
vertical local, para evitar que a pluma colida @superficie do NEA.

Um modelo simplificado para o movimento do astex@tio, o Apophis, sujeito a forca
de reboque (ignorando o movimento orbital) € damio p

dv _ GMm
dt =~ d2

=T (7.1)
ou
E _Gm T

- —u- A (7.2)

em queG = 6,669%10* Nm?kg?, M = 4,6x10'° kg, m = 1000 kgy = 160 m,d = 240
m, T=0,05326 NA = 1,157%10° mm/< é a acelerac&o caracteristica.

Integrando (7.2) com condi¢des iniciais nulas, wbs&
v = At, (7.3)

que integrada novamente com condi¢des iniciaissnusulta
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Figura 7.1 — llustracdo geométrica de um TG rebdcam asteroide.

T
60°
T
M >
Asteroide 60
T
TG — Trator de Gravidade
- >
d=1.51
Fonte: Adaptado de Lu e Love (2005), Wie (2008).
x = ZAt?, (7.4)

em quev € a velocidade g a posicdo, respectivamente, no periodo total lolegres,t.
Por exemplo, s& = 0,36 mm/s ex= 575 m, entdot = 1 ano. Incluindo o efeito de
"amplificacédo"” orbital (7.3) e (7.4) podem ser F#as por,

v = 34t (7.5)

x = At?. (7.6)

Consequentemente, temase 0,1 mm/s e = 1,7 km para um ano de reboque.

Considerando que, logo ap6s findado um determinadovalo de tempo de reboque,
inicie-se um intervalo de tempo deasting t;, tem-se que a variacao total na posicéo é
dada por (WIE, 2008)
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x = ZAt(t + 2tc). (7.7)

De acordo com (7.7) um ano de reboque a partir (6 Zeguido de trés anos de
coastingcausard uma mudanca total de posicao de aproxingeda 12 km em 2029, o
gue é mais que suficiente para mover Apophis forbudaco de fechadura de 600 m em
2029.

A quantidade de propelente necessario para mamtaraltura desejada de 80 m pode

ser estimada por

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

Jolsp

em queT = 0,05326 N,go = 9,8 m/3 e lsp = 3000 s, considerando motores idnicos

tipicos.

Portanto, uma nave espacial TG de 1000 kg equipadamotores iGnicos pode ser
considerada como uma opc¢ao viadvel para uma missadeflexdo pré-2029 para o
Apophis. Contudo, destaca-se que uma nave espdeidlo00 kg, colidindo com o
Apophis com uma modesta velocidade de impacto demi/® em 2026, causara uma
variacdo da velocidade instantdnea muito maiorpele menos 0,22 mm/s para o
Apophis, resultando em um desvio orbital de 62 km2€29. Tal impactador de alta
energia cinética ndo pode ser aplicavel a astex@ttamente porosos do tipo pilha de
cascalhos, e uma missao nave espacial TG podesaraet® um grande adicional”
para um encontro com um asteréide alvo. Consequente, outras varias questdes
devem ser estudadas, tais como, requisito totdl Idaeboque gravitacional de baixo
empuxo em contrapartida com impacto cinético da alergia, questdes ligadas a

dispersao /fragmentacao de asterdides, etc, sesae

25



8. REBOCADOR GRAVITACIONAL A VELA SOLAR

Utilizando o mesmo principio fisico de empregacéimutua gravitacional entre uma
nave espacial pairando e um asteroéide alvo, confimsse um cabo de reboque, pode-se
adotar velas solares ao invés de sistemas eléttepsopulsédo para produzir a forca de
reboque continua de baixo impulso necesséaria. Estpitulo descreve um
desenvolvimento preliminar conceitual de tal reldocale gravidade a vela solar para

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

A Figura 8.1 ilustra o principio fisico basico det®cador de Gravidade a Vela Solar
(TGVS) - uma nave espacial pairando sobre a sgperdie um NEA. O conceito de
acoplamento gravitacional/reboque usando pressasadi@acdo solar foi proposto
anteriormente por Shkadov (1987) — uma propostaamo de ficcdo cientifica - ou
seja, 0 autor considerou a possibilidade de desem™vom propulsor para o controle de
movimento do sistema solar na galaxia. Foi mostquiy se uma tela que reflete os
raios solares é estacionada a uma certa distaonc&oll viola-se a simetria central da
radiacdo solar no sistema Sol-tela gerando uma fpegturbadora do movimento do
Sol. A posicéo estacionéaria da tela € obtida avdtisse a densidade superficial da tela
que proporciona que as forcas da atracdo cancelgressao de radiagcdo solar.
Considera-se 0 movimento perturbado do sistemar sedd a acdo da forca
perturbadora. Mostra-se que, durante um perioddtabrdo Sol, € possivel uma
deflex&o radial do Sol de cerca de 10-12 Parseaekgfo a uma orbita de referéncia.
Também é possivel um desvio lateral do Sol de 4¢des em relacdo seu plano
orbital, quando o eixo de tela é normal ao plafmt@lre tem uma orientacéo constante.
Também € mostrada a possibilidade de transferiereaTdo sistema solar para uma

Orbita circular em torno de outra estrela.

O conceito de acoplamento gravitacional/reboquandsgressao de radiacdo solar
também foi proposto por Mcinnes (2002). As veldares sdo grandes, refletores leves
no espaco que sao impulsionados pela luz solaav& espacial TGVS discutida nesta
secdo explora a natureza “voo sem propelenteotige velas solares, para rebocar
asterbides; consequentemente, a provavel vantagdéme sima nave espacial TG
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propulsionada por motores i6nicos € a vida maigdgpara a missao (> 10 anos), com
uma capacidade de ger¥ maior sem 0 uso de propelentes. Além disso, nuama n
espacial TGVS nao se tem a preocupac¢do da plurf@gdete impactar a superficie do
asteroide

Figura 8.1 — llustracdo do principio de RebocadorGtavidade propulsado a Velas
Solares

Direcdo Orbital Trator Gravitacional

Forca de Pressdo
de
Radiacdo Solar

Fonte: Adaptado de Wie (2008)

As arquiteturas de sistemas de deflexdo de NEAsistem em opcdes de naves TG
(rebocador a Gravidade), de naves TGVS (rebocataadade Propulsadas por Vela
Solares), KEI (Impactadores Cinéticos) a Velas 1g@slae naves de observacdo de
NEOs, como ilustra a Figura 8.2. Para uma missabpk@pulsada a vela solar, a vela
sera desdobrada no inicio de uma fase propulsadalaasolar, interplanetaria, em

direcdo a um alvo asterodide, e a nave KEI seraagpala vela solar antes de impactar
um asteréide alvo. Para uma misséo cuja nave € T@Wela solar sera desdobrada

apos completar o encontro com um asteroide alvo.

Como ilustra a Figura 9.2, ha trés opcoes difesetkenaves TG/TGVS:
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1) Basica um TG com dois motores de ions inclinados paina(e y) = (240, 0) m.

2) Opgéo 1 A TG com motores de ions montados ortogonalmpatea em X, y) =

(200, 200) m.

3) Opcdo 2 Um TGVS com um motor idénico e uma de vela so@rgpem X, y) =

(200, 200) m.

4) Opgao 3 Um TGVS com um de vela solar (angulo do sol d§ paira em (x, y) =

(286, 409) m.

Figura 8.2 — Arquiteturas de Sistema de deflexadNBAs (asterdides préoximos da
Terra): a) Rebocador de Gravidade, TG (sem velx)sdl) Rebocador de
Gravidade a Vela Solar, TGVS; c) Impactador Cimétic Vela Solar,

ICVS e d) Satélite de observacdo de NEA

Satélite de
Observacdo
de NEAs

Direcdo de voo
do asteroide

160 m
150 kg

A

)

150k JICV'S

d om VS TGVS - Trator de Gravidade a Vela Solar

00238 Empuxo

0.03x Empuxo
35-deg Tilt Angle

Empuxo

por

motores
16nicos BN

”mvs

TGVScom 2,5t
Pairando a 340 m

1000 kg

TG com mot. idnicos de altitude
ortogonais pairando a
120 m de altitude
| motores <] Total Thrust —
16nicos 0.053N X
TG (sem vela)
20m, 46E10kg l;alriu.ldc;a 80 m TGVS Modo de espera
l sterekd Apophis SRS Pressdo de radiagdo solar
Nula

Direcdo do Sol

ICVS — Impactador

Cinético a Vela Solar

Fonte: Adaptada de Wie (2008)

Como ilustra a Figura 8.2, € possivel empregar B cdbm dois motores idnicos
montados ortogonalmente (op¢éo 1). Uma vez quergemasgorca de empuxo do eixo
fornece umAV efetivo do asterdide alvo, o motor idnico do eyxta opcédo 1 TG pode
ser substituido por uma vela solar de 70 m, resddtam uma nave TGVS (opcéo 2).

Um TGVS (opcéo 3) movido usando apenas uma vekr gahgulo do sol de 35°)

também € proposto para o0 caso que requer interdalésmpo de vida de missao muito
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mais longos (> 5 anos) com uma capacidade muit@rntE AV, sem utilizagédo de
propelentes. No entanto, a op¢cdo 3 TGVS requer, nama mais pesada de 2500 kg,
com uma vela solar de 90 m para ser capaz a f@auara altura ligeiramente superior
de 340 m, em comparacdo com a outra sonda pai@nooa altitude de 120 m. Na
pratica, varios motores iénicos e propulsores aerote de posicao/atitude redundantes
serdo necessarios para a nave TG/TGVS, e, poreami@cessario um estudo detalhado
comparativo em nivel de sistema (por exemplo, nestadnicos em contraposicdo com

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

Como exemplo, para o Apophis como candidato a glede ser necessario uma nave
TGVS de 2,5 ton, equipada com uma vela solar 90x@@m empuxo solar de 0,03 N,
com 35° de angulo solar. Tal posicdo particular esacionamento, com um
deslocamento angular de= 55° em relacéo a direcao de voo, é necessarapnter

0 requisito de 35° de angulo do Sol, requisitoctipie um coletor/vela solar para
produzir um maximo empuxo de pressao de radiackws. ddma nave TGVS maior
(2.500 kg), em comparacdo com a de 1000 kg TG adaigom motores idnicos,
devera ser colocada a uma altura mais elevada@en38evido ao grande coletor/vela
solar. Este TGVS de 2.500 kg produz uma aceleragédlmngo da trajetoria d&y =
3,8x10" mm/$ e uma aceleragéo radial Ag= 5,4x10"° mm/< do asterdide Apophis
alvo. No entanto, o componente de aceleragdo radisgm um efeito insignificante
sobre a deflexdo de asterdides. Este fato podec@wsiderado uma desvantagem
inerente do TGVS, embora uma vela solar € um ssstgenpropulsdo que nao utiliza
propelentes. Um reboque de cinco anos de Apophisdasessa nave espacial de 2500
kg TGVS e um intervalo de tempo de trés anos depamanércia ¢oasting, resultara
numa deflexdo orbital de 30 km em 2029, o que & mpae suficiente para se mover o
Apophis do buraco da fechadura de 600 m. Contudmnda TGVS se destina a ser
utilizada para uma missao muito mais longa (> Sspmpara explorar plenamente a
capacidad@V sem utilizacdo de propelentes, que é a Unica gamtam relacdo a uma

nave TG equipada com motores iGnicos.
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9 CONCLUSAO

Neste trabalho foram estudadas preliminarmenteagiles de missfes de velas solares
em um problema astrodindmico complexo: o de mudeajetéria de objetos préximos
da Terra (NEOs, do ingl@¢ear Earth Objecfspara mitigar a ameaca de impacto com a
Terra. O trabalho introduziu brevemente um probleas&todindmico tecnicamente
desafiador, que € o de desvio de NEOs. Pretengdaraeos trabalhos futuros descrever
as opcoes de desvio ndo nucleares que utilizamciaghares cinéticos, rebocadores de
gravidade e velas solares de uma maneira maisumplada, enfatizando os aspectos da
modelagem dinamica e controle. O trabalho se baseoueferéncias que tratam dos
assuntos abordados na literatura.
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