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RESUMO

Nas atividades espaciais, ¢ de grande importancia o estudo das trajetorias que os
veiculos espaciais devem seguir para completar uma missdo. No presente trabalho,
estudam-se as manobras orbitais envolvendo o6rbitas Halo para vérios sistemas de
primarios. Para realizar este estudo utiliza-se o método de Lindstedt-Poincaré para a
determinagdo das Orbitas e o método de Lambert para as transferéncias envolvidas, tanto
para as transferéncias com tempo livre como para as manobras de rendez-vous. Para
exemplificar as técnicas desenvolvidas uma missdo completa no sistema Terra-Lua
envolvendo o problema restrito de trés corpos € calculada em detalhes. Ainda estudam-
se neste trabalho as mesmas manobras para o problema restrito bi-circular de quatro
corpos. A seguir, um modelo propulsado de swing-by ¢ desenvolvido e a sua eficiéncia
em transferir um veiculo entre uma drbita de estacionamento em torno da Terra até uma
orbita Halo no sistema Terra-Sol utilizando um swing-by com a Lua ¢ medida.






TRANSFERS INVOLVING ORBITS OF TYPE HALO

ABSTRACT

In space activities, it is of great importance the study of trajectories that the space
vehicles should follow to complete a mission. In the present work, maneuvers involving
Halo orbits for several systems of primary are studied. To accomplish this study the
method of Lindstedt-Poincaré is used for the determination of the orbits and the method
of Lambert is used for the transfers involved in both cases for the transfers with free
time for the rendez-vous maneuvers. To exemplify the techniques developed here a
complete mission in the Earth-Moon system involving the restricted three bodies
problem is calculated in details. It is still studied in this work the same maneuvers for
the restricted bi-circular problem of four bodies. To proceed, a propelled model for the
swing-by is studied and its efficiency in transfering a spacecraft from a parking orbit
around the Earth to a Halo orbit in the Earth-Sun system using a swing-by with the
Moon is measured.
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Ma - Velocidade angular do priméario
\Y% - Freqiiéncia do movimento fora do plano

Indices inferiores

a - Apogeu
c - Circular
p - Perigeu
1,1 - Inicial

2, f - Final






CAPITULO 1

APRESENTACAO

1.1- Introducio

A presente tese visa apresentar uma série de estudos relativos a determinacdo de orbitas
Halo (definidas no contexto do problema restrito de trés corpos), sua extensdo a
problemas fisicos mais realistas e, fundamentalmente, sua aplicagdo a problemas
concretos da dindmica espacial. Dentre estas aplicagdes, estudaremos problemas de
transferéncias orbitais envolvendo este tipo de solugdes, € sua importancia no projeto de

missdes espaciais de baixo custo.

As Orbitas Halo sdo solugdes exatas que existem no problema restrito circular de trés
corpos. Este modelo fisico, embora simples, ¢ bastante estudado na literatura e possui
uma grande variedade de aplicagdes praticas. Também serve como uma primeira
aproximacao a sistemas fisicos mais realistas, cuja complexidade muitas vezes dificulta

sua analise.

Dentro das solugdes possiveis no problema restrito de trés corpos, as orbitas Halo tém
grande importancia tedrica e pratica. Tratam-se de Orbitas periddicas tri-dimensionais
em torno de algum dos pontos colineares Lagrangianos. Sendo assim, esta classe de
oOrbita possui a caracteristica de estar centrada em torno de um ponto onde ndo existe um

COrpo COmM massa.

Uma aplicagdo importante ¢ a economia de combustivel gerada por uma missao lunar
que utiliza a 6rbita Halo para manter equipamentos necessarios na transferéncia entre a
Terra e a Lua, mas que ndo sdo necessarios em Orbita lunar. Este equipamento ndo teria
que ser colocado e retirado da 6rbita lunar, o que geraria uma economia de combustivel.
Porém, para essa estratégia obter o efeito desejado, ¢ preciso resolver o problema de

transferéncia entre a Terra e a Orbita Halo e entre a orbita Halo e a Lua de maneira a
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minimizar o combustivel com o tempo final livre de restrigdes. Sendo assim, a missao

completa incluiria as seguintes fases:

1) langamento do veiculo espacial, a partir de uma 6rbita de estacionamento em
torno da Terra a 7000 km do centro da Terra até uma orbita do tipo Halo em
torno do ponto Lagrangiano;

2) langcamento de um sub-veiculo espacial que contenha os equipamentos que
serdo utilizados na Lua até uma orbita lunar;

3) retorno da oOrbita lunar para a orbita Halo, apds a realizacao da missao (sendo
assim a técnica de rendez-vous também ¢ estudada e incluida na missao);

4) retorno da orbita Halo até uma orbita de estacionamento em torno da Terra.
Este trabalho pretende realizar esta missdo, mapeando os valores dessa

manobra, envolvendo trés 6rbitas Halo de uma mesma familia.

Como foi mencionado no inicio, as orbitas Halo sdo soluc¢des exatas do problema de trés
corpos, mas nada garante sua existéncia ou mesmo utilidade em sistemas fisicos mais
realistas. Para analisar este ponto, outro objetivo da presente tese ¢ trabalhar com um
modelo mais geral chamado de “problema restrito bi-circular de quatro corpos”, e
comparar a dindmica deste sistema com os resultados anteriores. O modelo com quatro
corpos ndo s6 ¢ mais realista, mas também oferece a possibilidade de uso deste corpo
extra durante a manobra para gerar uma economia de combustivel. Como de exemplo, ¢

possivel realizar um swing-by na Lua para atingir uma 6rbita Halo no sistema Terra-Sol.

1.2 - Objetivos Particulares do Trabalho

Pretende-se com este trabalho atingir os seguintes objetivos:

1) Determinagdo de 6rbitas do tipo Halo para diversos sistemas de primarios.

Este trabalho j& existe na literatura, mas novos sistemas de primarios serao

estudados, como Sol-Jupiter, Sol-Saturno, etc. As orbitas aqui mostradas
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2)

3)

4)

podem ser utilizadas para o estudo do espaco interplanetirio e/ou servir

como base para a exploracao dos planetas exteriores do sistema solar;

Estudo, formulagdo e resolu¢do do problema restrito de trés corpos para o
caso de transferéncias entre duas orbitas do tipo Halo com tempo fixo e
minimo consumo de combustivel, incluindo a técnica de rendez-vous com
tempo fixo. A razdo para este estudo ¢ completar a literatura existente, toda
ela concentrada m manobras com minimo consumo de combustivel e tempo
livte. O problema com tempo fixo muitas vezes aparece como uma
necessidade para uma missdo em particular em casos onde se deseja
encontrar um outro veiculo espacial, observar algum fendmeno fisico ou
simplesmente reduzir a duragdo total de uma missdo. Sendo assim, este
método fornece a possibilidade de construir tabelas com o custo da missao e
a duracdo da mesma, permitindo uma maior flexibilidade na escolha da

manobra ideal;

Projeto e determinacdo de uma missao completa saindo da Terra, indo até
uma 6rbita do tipo Halo e a seguir indo até a Lua, cuja volta inclui a técnica
de rendez-vous. A razdo do estudo de uma missdo deste tipo ¢ mostrar novas
possibilidades de exploracao da Lua com menor custo de combustivel. Uma
missdo deste tipo também aumenta os resultados cientificos obtidos, pois o
veiculo espacial que permanece na orbita Halo pode estudar uma faixa

importante do espaco entre a Terra e a Lua.

Estudo do aproveitamento da energia gravitacional da Lua para uma
transferéncia entre uma Orbita de estacionamento em torno da Terra até uma
orbita Halo no sistema Terra-Sol, incluindo uma passagem proxima pela Lua
(swing-by) para ganhar energia com relagdo a Terra. Uma missdo realizada
com estes conceitos também oferece uma dupla vantagem: economia de
combustivel na viagem até a o6rbita Halo e a observagao da Lua de uma

proximidade grande.

31



5) Determinacao e utilizagdo do modelo bi-circular de quatro corpos para

compard-lo com algumas manobras obtidas na dindmica de trés corpos. A

razdo deste estudo ¢ oferecer um modelo mais proximo da realidade e

também utilizar o quarto corpo disponivel como forma de economizar

combustivel e tempo para a missao.

As contribui¢des deste trabalho sdo as seguintes:

1))

2)

3)

4)

5)

Mostrar um estudo detalhado da bibliografia disponivel no momento
sobre o problema em questao;

Implementar um método de determinag¢do de oOrbitas do tipo Halo e
utiliza-los primeiramente nos sistemas Terra-Lua e Terra-Sol. Medir a
precisao deste método, tarefa esta que ainda nao foi encontrada na
literatura. A seguir, foram obtidas vérias orbitas do tipo Halo para outros
sistemas de primarios (Sol-Jupiter, Sol-Saturno, Sol-Mercurio, Sol-
Vénus, Sol-Marte, Sol-Urano, Sol-Plutdo). Estas orbitas possuem
aplicagdes em pesquisas interplanetarias e ainda nao tinham sido obtidas
na literatura. A seguir, este trabalho ¢ generalizado para medir o efeito do
parametro gravitacional nas orbitas do tipo Halo;

Propor um método para resolucdo de manobras orbitais baseado na
discretizagdo das orbitas Halo em um certo numeros de pontos ¢ a
conseqliente aplicacdo do método de Lambert, utilizado dentro do
problema restrito de trés corpos para cada par de pontos possiveis.
Implementar o problema restrito bi-circular de quatro corpos com o
objetivo de se obter manobras mais realistas ¢ medir o efeito do quarto
corpo e ainda utilizar a captura gravitacional como outra forma de
economia de combustivel;

Estudar a manobra assistida por gravidade propulsada em trés dimensdes
para se investigar a possibilidade de se obter economia de combustivel
utilizando a manobra swing-by na Lua em orbita de estacionamento em

torno da Terra até uma oOrbita Halo no sistema Terra-Sol, incluindo uma
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passagem proxima pela Lua (swing-by) para ganhar energia com relagao
a Terra. Esta tarefa inclui o desenvolvimento analitico do swing-by

propulsado em trés dimensdes, que ndo foi encontrado na literatura.

1.3 - Organizacao do Trabalho

Este trabalho esta dividido em onze capitulos, os quais foram subdivididos em se¢des

para facilitar a consulta. A seguir sdo detalhados os conteudos desses capitulos.

Capitulo 1 - Apresenta uma introdugdo a este trabalho, abrange os objetivos do mesmo

e detalha cada um dos capitulos seguintes.

Capitulo 2 — Apresenta uma rapida descrigdo do trabalho. Apresenta ainda uma

Revisdo Bibliografica, apresentando alguns dos trabalhos mais relevantes na area.

Capitulo 3 — Apresenta uma descri¢ao do problema restrito de trés corpos. Apresenta

ainda a determinagao dos pontos Lagrangianos.

Capitulo 4 — Apresenta a determinacdo das oOrbitas periddicas ao redor dos pontos

Lagrangianos.

Capitulo 5 — Apresenta a determinagdo numérica das oOrbitas do tipo Halo através do
método de Lindstedt-Poincaré ¢ e as compara com a determinagdo semi-analitica. As

orbitas do tipo Halo sdo determinadas para varios sistemas de primarios.

Capitulo 6 — Apresenta as manobras orbitais possiveis utilizando a transferéncia de
Hohmann e o método de Lambert com minimo consumo envolvendo as orbitas do tipo
Halo. Dentre elas estudam-se as transferéncias da Terra para Halo, entre as Halos, das

Halos para Lua e vice-versa.
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Capitulo 7 - Apresenta ainda a técnica de rendez-vous aplicada as orbitas do tipo Halo.

O sistema de primarios utilizado ¢ o Sol-Terra.

Capitulo 8 — Apresenta uma missao utilizando as orbitas do tipo Halo como
estacionamento para ida de um veiculo espacial da Terra para a Lua e sua volta. O

sistema de primadrios utilizado ¢ o Terra-Lua.
Capitulo 9 — Apresenta a dindmica do problema restrito bi-circular de quatro corpos e a
comparac¢do com o sistema restrito de trés corpos. Apresenta ainda uma breve descri¢ao

de captura gravitacional e sua utilizacao.

Capitulo 10 — Apresenta uma descri¢ao analitica detalhada ¢ da manobra assistida por

gravidade propulsada em trés dimensdes.

Capitulo 11 — Apresenta uma conclusdo geral dos capitulos apresentados neste

trabalho.
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CAPITULO 2

REVISAO BIBLIOGRAFICA

Em 1967, Szebehely publica um livro sobre Mecanica Celeste com titulo “Theory of
Orbits”, onde descreve conceitos e equagdes relativas ao problema restrito de trés
corpos (Szebehely, 1967). Este livro torna-se uma das referéncias mais utilizadas até o

momento.

Em 1968, Farquhar introduziu o termo “Halo” em sua tese de Doutorado, quando
realiza estudos sobre a exploragdo do lado oculto da Lua através das familias de 6rbitas
tridimensionais periddicas ao redor dos pontos de equilibrio L; e L, no sistema Terra-
Lua. Farquhar ainda notou que estas Orbitas formavam auréolas (Halos) quando

visualizadas da Terra (Farquhar, 1968).

Em 1969, o mesmo autor estuda diversas missdes para os pontos de equilibrio L;, L,
L3, utilizando as orbitas do tipo Halo e escreve sobre a influéncia da Lua na localizagao
dos pontos de equilibrio no sistema Sol-Terra (Farquhar, 1969, 1970a, 1970b). Em
1971, Farquhar utiliza as orbitas do tipo Halo para o projeto de futuras missdes lunares
(Farquhar, 1971). Em 1972, estuda a possibilidade da inser¢do e exploragdo de uma

estacdo Lunar em uma orbita do tipo Halo (Farquhar, 1972).

Em 1973, Farquhar e Kamel usam o método de Lindstedt-Poincaré para produzir
solucdes analiticas para Orbitas quase-periddicas em L, (as primeiras determinacdes
explicitas de orbitas Halo e Lissajous, que sdo exemplos de 6rbitas quase-periddicas ao
redor dos pontos de equilibrio) (Farquhar e Kamel, 1973). No mesmo ano, Breakwell
publica a investigacdo feita sobre o controle dos satélites em orbitas do tipo Halo

(Breakwell, 1973).

Em 1974, Damario e Edelbaum estudam as trajetorias de trés corpos com minimo

impulso (Damario e Edelbaum, 1974).
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Em 1975, Pu e Edelbaum utilizam métodos computacionais de dois e trés impulsos para
otimizar combustivel das trajetdrias para quatro corpos (Sol-Terra-Lua-satélite). O
programa ¢ desenvolvido para missdo que planeja estudos onde a Terra, Sol e Lua
podem ter uma significativa influéncia na transferéncia destas trajetorias. (Pu e

Edelbaum, 1975).

Em 1977, na Spacefligth Mechanics Conference, Heuberger mostra a utilizagdo da
orbita do tipo Halo como ¢rbita de estacionamento para a missdo International Sun-
Earth Explorer-C (ISEE-C). Os propositos da missdao foram: (1) investigar relagdes
solar-terrestres nos limites externos da magnetosfera da Terra; (2) examinar a estrutura
do vento solar em detalhe perto da Terra, assim como a onda de choque que forma-se na
interface entre o vento solar e a magnetosfera da Terra; (3) investigar 0os mecanismos
que operam nas folhas de protoplasma; e, (4) continuar a investigacao de raios cosmicos
e emissdes de chamas solares na regido interplanetaria perto de 1 unidade astrondmica
(Heuberger, 1977). Ainda em 1977, Farquhar e outros desenvolvem missdes utilizando
orbitas do tipo Halo ao redor do ponto de equilibrio L; no sistema Sol-Terra (Farquhar

etal., 1977).

Em 1978, lanca-se a missdo ISEE-3, que foi a primeira a inserir um veiculo espacial em
uma Oorbita instavel do tipo Halo ao redor do ponto de equilibrio L, (interno ao sistema
Sol-Terra). A ISEE-3 utiliza aproximagdes sucessivas do método de Lindsted-Poincaré

com solugdes de terceira ordem como aproximacdes iniciais.

Em 1979, Dunham apresenta na Astrodynamics Specialist Conference os planos de
contingéncia para os pontos de equilibrio na missdo ISEE-3 e publica-os no Relatorio
Técnico da Computer Sciences Corporation (Dunham, 1979). Breakwell e Brown
publicam resultados sobre as familias de orbitas periddicas em trés dimensdes utilizando

o sistema Terra-Lua, no problema restrito de trés corpos (Breakwell e Brown, 1979).

Em 1980, Richardson publica um trabalho sobre construcdo analitica de Orbitas

periddicas ao redor dos pontos colineares utilizando uma expansdo do potencial
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gravitacional em polindmios de Legendre (Richardson, 1980a). Esta expansao torna-se
uma ferramenta analitica muito importante e serd a base da grande maioria das
determinagdes posteriores de orbitas Halos. No mesmo ano, ele apresenta uma descri¢ao
das manobras e trajetorias utilizadas na missdo ISEE-3 (Richardson, 1980Db).
Finalmente, apresenta também uma formulacdo lagrangiana para a determinacao de
orbitas do tipo Halo (Richardson, 1980c). Farquhar e outros publicam varios trabalhos
envolvendo manobras e trajetdrias ao redor dos pontos Lagrangianos (Farquhar et al,

1980).

Entre os anos de 1981 a 1984, Howell também estuda estas trajetdrias e procura por
familias de orbitas do tipo Halo para uma faixa completa de massas no problema restrito
de trés corpos circular. Publicou os efeitos da excentricidade sobre o sistema de corpos
primarios na estabilidade de cada d6rbita Halo e determinou familias de orbitas quase-
Halos analiticamente, comparando-as com os resultados das integracdes numéricas

(Howell, 1981, 1983, 1984; Howell ¢ Breakwell, 1982 ¢1984).

Em 1984, Hecler publica o projeto para a missdao SOHO (Solar Heliospheric
Observatory) para estudar os efeitos do Sol na Terra. Esta missdo consiste em um
satélite a ser lancado e injetado em uma 6rbita do tipo Halo no ponto L; do sistema Sol-
Terra. Com ele, os cientistas pretendem estudar a area interna do Sol, sua atmosfera
exterior e a origem do vento solar. Alguns destaques dos resultados da missao incluem a
descoberta de tornados na superficie do Sol e uma recente viagem para o lado oposto ao
Sol, tornando-se possivel observar eventos de atividade solar antes de chegarem na

Terra (Hecler, 1984).

Em 1985, Popescu determina as transferéncias Otimas entre pontos Lagrangianos

(Popescu, 1985).

Em 1986, Sim6 e colaboradores estudam as oOrbitas quase-periddicas Halo (as quase-

Halos, sdo orbitas que nao fecham para formar um periodo, porém ficam confinadas ao
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redor de uma orbita periodica) como orbitas de estacionamento usando manifolds"

(Simé et al., 1986).

Ainda em 1986, Rodriguez-Canabal publica um artigo sobre as técnicas de manutencdo
do Observatorio Solar e Heliosférico - SOHO ao redor das orbitas do tipo Halo

(Rodriguez-Canabal, 1986).

Em 1987, Simo e seus colaboradores estendem o trabalho anterior para definir um local
otimo das Orbitas quase-peridodicas Halo como orbita de estacionamento, visando
estimar sua importancia para a economia de combustivel (Sim6 et al., 1987). Belbruno
faz uma tentativa de utilizar uma trajetoria de captura pelo ponto de Lagrange em uma
transferéncia Terra-Lua, porém o inicio da transferéncia ndo ocorre na Terra, e sim em
regides proximas a Terra. Na realidade, as transferéncias ocorrem entre regides

proximas da Terra e proximas da Lua (Belbruno, 1987).

Em 1990, Pernicka e Howell estudam as trajetorias ao redor dos pontos de equilibrio no
sistema Sol-Terra e consideraram oOrbitas de Lissajous (6rbitas quase-periodicas) como
parte do planejamento da trajetéria e podem permanecer além da regido do disco solar
quando vistos da Terra. Este esforco envolve a determinagao numérica de trajetorias de
Lissajous, porém isto nunca viola o vinculo da dire¢cdo das manobras, perpendiculares
ao plano da ecliptica. (Pernicka e Howell, 1990). Belbruno e Miller publicam as
trajetorias de captura balistica com a preocupagdo em reduzir o consumo de combustivel
num problema de transferéncia orbital entre dois corpos (Belbruno e Miller, 1990a,

1990b).

Em 1991, Farghuar estuda o swing-by Lunar para as 6rbitas do tipo Halo (Farghuar,
1991). Bond e outros apresentam o ponto de equilibrio L; como uma importante opgao

para a exploracdo do lado oculto da Lua, pois utilizam a orbita Halo como orbita de

) Termo matematico para uma superficie de dimensdo arbitraria. Familias de “manifolds” (ou
“variedades”, em portugués) de uma dimensao sdo linhas, curvas no espago, circulos, ou hélices. Familias
de “manifolds” de duas dimensdes sdo um plano, uma esfera, os toros, e os cilindros. Em nosso contexto,
o interesse em “manifolds” s@o as superficies compostas de trajetdrias e orbitas.
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estacionamento para os veiculos espaciais, onde os suprimentos envolvidos na missao
podem ser deixados na 6rbita Halo, sem a necessidade de leva-los até a Lua (Bond et
al., 1991). O grupo de Barcelona (Gomez et al., 1991a, 1991b) estuda os refinamentos
semi-analiticos da teoria das 6rbitas do tipo Halo e a influéncia da Lua na transferéncia

da Terra para orbitas Halos.

Em 1992, surgem outros trabalhos de aplicagdo de oOrbitas Halo. Gingis analisa a
navegacao das missdes nos pontos de equilibrio no sistema Terra-Lua (Gingis, 1992).
Pernicka, Henry e Chan estudam a utilizagcdo das orbitas do tipo Halo para estabelecer
uma linha de comunicacdo entre a Terra e Marte (Pernica et al., 1992). Hinday e Howell
estudam as transferéncias entre orbitas em torno dos pontos de equilibrio do problema

eliptico (Hinday e Howell, 1992).

Em 1993, Jones e Bishop estudam o rendez-vous entre Orbitas estaveis e pequenos raios
de orbitas translunares (Jones e Bishop, 1993). A extensdo deste trabalho a grandes
amplitudes ¢ feita por Stalos e colaboradores (Stalos et al., 1993). Gomez e outros
estudaram as transferéncias da Terra para as orbitas do tipo Halo ao redor do ponto de
equilibrio L; e transferéncias entre as oOrbitas Halo no Sistema Solar (Goémez et al.,
1993a, 1993b). Howell ¢ Pernicka estudam um método de manutengao orbital (Station
Keeping) das trajetorias nos pontos de equilibrio (Howell e Pernicka, 1993). Howell e
Hiday estendem o trabalho de 1992 para a utilizagdo de tempo livre (Howell ¢ Hiday,
1993).

Ainda em 1993, Prado, em sua tese de doutorado, publica estudos sobre transferéncias
Otimas e swing-bys no problema de dois e trés corpos (Prado, 1993). Belbruno ¢ Miller
descobrem a existéncia de orbitas de estacionamento ao redor da Terra e da Lua que
utilizam 80% de consumo de combustivel quando comparadas @ manobra classica de
Hohmann (Belbruno e Miller, 1993). Entretanto, o tempo de viagem aumenta de 5 dias
(manobra cléassica) para 5 meses na transferéncia de Belbruno. Apesar disto, porém
estas trajetorias podem ser utilizadas com o objetivo de transferir equipamentos da Terra

para Lua sem a presenca de seres humanos.
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Em 1994, Jones e Bishop estudam manobras de rendez-vous e navegacdes para Orbitas
Halo Translunares (Jones e Bishop, 1994). Howell, Mains e Barden também estudam
transferéncias entre as orbitas de estacionamento para as orbitas Halo do sistema Sol-

Terra (Howell et al., 1994).

Em 1995, Popescu e Cardos estudam o dominio das condigdes iniciais para classes de
orbitas Halo periddicas. Os resultados sdo concentrados na aplicacdo numérica (Popescu

e Cardos, 1995).

Em 1996, Prado publica um artigo sobre swing-by propulsado, onde ¢ aplicado um
impulso no plano da manobra. A dinamica utilizada para a obtencdo das equacdes ¢é
dada pela aproximacdo de conicas conjugadas (Prado, 1996a, 1996b). O mesmo autor
também publica sobre manobras de rendez-vous (Prado, 1996c). Cielaszyk e Wie
apresentam um método simples, iterativo e numérico para a determinacdo e controle de

orbitas Halo no problema restrito de trés corpos circular (Cielaszyk e Wie, 1996).

Em 1997, Starchiville e Melton apresentam na Astrodynamics Specialist Conference as
trajetorias 6timas de baixo impulso para Terra-Lua nas orbitas Halo em L, (Starchiville
e Melton, 1997). Goémez e seu grupo estudam as 6Orbitas Lissajous ao redor das orbitas

Halo (Gémez et al., 1997).

Em 1998, Andreu publica sua tese de doutorado sobre o problema quasi-bicircular,
fazendo redugdes a variedade central e continuagao numérica (Andreu, 1998; Andreu, ¢

Simo, 1999.).

De 1998 a 2001, o grupo de Barcelona destaca-se na area de transferéncias e aplicagdes
de orbitas do tipo Halo, publicando quatro volumes contendo toda a dindmica e
desenvolvimento das missdes proximas aos pontos de equilibrio, onde utilizam as
orbitas do tipo Halo e estudam o modelo envolvendo quatro corpos (Gémez et al., 1998,

2000, 2001a, 2001b, 2001c, 2001d).
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Em 1999, Vieira Neto, com base no trabalho de Yamakawa (1992), publica sua tese de
doutorado sobre um estudo numérico da captura gravitacional tempordria utilizando o

problema restrito de trés corpos (Vieira Neto, 1999).

Em 2000 sdo feitos os primeiros trabalhos de determinac¢do analitica, numérica e
transferéncias de orbitas do tipo Halo no INPE (Felipe et al., 2000a, 2000b, Corréa et
al., 2000 ).

Também em 2000, Prado apresenta na Infernational Astronautical Federation uma
descri¢do analitica para manobras swing-by em trés dimensdes (Prado, 2000). Corréa e
colaboradores fazem a determinagdo numérica através de um pardmetro de arco das
familias de orbitas Halo na vizinhanga dos pontos L; e L, no sistema Terra-Lua.
Concluiu-se que a familia referente ao ponto L; aproxima-se em oOrbitas quase verticais
proximo da Lua, enquanto que a familia de L, termina em colisdo com a Lua (Corréa et

al., 2000).

Em 2001, Felipe, ef al., publicam a determina¢do analitica de orbitas do tipo Halo pelo
método de Lindstedt-Poincaré e as transferéncias de minimo consumo em oOrbitas do
tipo Halo, incluindo a possibilidade de variacdo do Pardmetro de Massa nas Familias de
Orbitas Halo e um estudo inicial sobre Missdes Lunares com uso de orbitas de
estacionamento do tipo Halo (Felipe et al., 2001a, 2001b, 2001c). Koon e colaboradores
estendem o trabalho de Belbruno e Miller (1993) para a utilizacdo do problema restrito
de quatro corpos Sol-Terra-Lua-veiculo espacial e estudam as conexdes entre as
variedades de L; e L, do sistema Terra-Lua com as variedades de L; do sistema Terra-

Sol (Koon et al., 2001)

Em 2001 e 2002, Corréa estuda as transferéncias orbitais visando a obten¢ao de orbitas
que fornegam minimo consumo de combustivel. O método utilizado foi o de Lambert. O
ponto da orbita Halo que fornece o consumo 6timo ¢ o ponto onde a velocidade da

orbita Halo ¢ méxima, o extremo inferior da amplitude em z. Também estuda as
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manobras de rendez-vous para um veiculo que parte de uma oOrbita de estacionamento

ao redor da Terra em direcdo a um ponto da 6rbita Halo. (Corréa et al., 2001, 2002a,

2002b).

Em 2002, Felipe ef al., publicam trabalhos sobre manobras de controle de um veiculo
espacial em orbitas do tipo Halo para o sistema Sol-Jupiter, transferéncia entre 6rbitas
do tipo Halo no sistema Terra-Lua; swing-by propulsado em duas dimensdes utilizando
orbitas do tipo Halo, e também determinam o swing-by analitico propulsado em trés
dimensdes no problema restrito de trés corpos (Felipe et al., 2002a, 2002b, 2002c,
2002d).

Estuda-se ainda um topico sobre Captura Gravitacional, baseado em Yamakawa (1992),
que publica em sua tese de doutorado as transferéncias entre trajetorias com captura
gravitacional no problema restrito de trés corpos. Um apéndice de sua tese menciona as

equacgdes analiticas para o problema bi-circular de quatro corpos (Yamakawa, 1992).

Em 2003, Felipe, et al., utilizam as equagdes analiticas do problema restrito bi-circular
de quatro corpos em trés dimensdes para aplicagdes em captura gravitacional e
comparagdo com o problema restrito de trés corpos para as manobras orbitais (Felipe et

al., 2003).
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CAPITULO 3

O PROBLEMA RESTRITO DE TRES CORPOS

3.1 - O Problema Restrito de Trés Corpos

No problema restrito de trés corpos, supde-se que existem dois corpos de massas finitas
M; e M, e deseja-se estudar o movimento de um terceiro corpo de massa
negligenciavel, que orbita o sistema formado pelos dois outros corpos (Szebehely, 1967;
Marchal, 1990). E um caso particular, porém extremamente importante e mais rico em

aplicagdes praticas do que o problema geral dos trés corpos.

3.2 - Equacdes de Movimento

Escrevem-se as equagdes de movimento de um sistema geral de trés corpos (as trés

massas sdo finitas). Sejam 1,,1T,,T; as posi¢des baricéntricas das trés massas envolvidas e

mj, mp, € msz os valores das respectivas massas. Sendo assim, tém-se:

I —T L+T1
_ 1~ b 3T
g _sz_, 3 37, .13
[ - & 1]
- T —T I —T
= 2" 13 1~ b
I'Z = —Gm3 ﬁ+Gmlﬁ (31)
|r2_r3| rl_r2|
L -1 T —T
_ 37 2~ 13
L —Gmlﬁ #3+Gm2# —
|r3_r1| |r2—r3|

onde G ¢ a constante universal de gravitagao.

A seguir, faz-se a descri¢do do problema restrito-plano-circular de trés corpos. Ele pode
ser formulado como: "Deseja-se conhecer o0 movimento de um corpo Mj, de massa
negligenciavel, em torno de um sistema composto por M3 e duas outras massas finitas

M, e M,. Assume-se que apenas forgas gravitacionais atuem no sistema, que as Orbitas
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de M; e M; em torno do centro de massa sejam circulares e que M3 se mova apenas no

plano das orbitas de M; e M,".

Efetua-se a aproximacdo m; — 0 nas duas primeiras equagoes (3.1). Feito isto, resta:

r—r
_ 17 h

I Gm, —

L= I'2|

(3.2)

. i -t
s 2 —
r, =—Gm, 3

L =0

A terceira equagdo permanece inalterada. A transformacao do sistema de equacdes (3.1)
para o sistema de equagdes (3.2) nos da o importante fato de que agora o sistema pode
ser completamente resolvido para os corpos M; e M,. A solugdo ¢ dada pelo problema

de dois corpos.
Trabalha-se com essa ultima equagdo e obtém-se resultados mais adequados. Assume-se

que as Orbitas circulares de M; e M, tenham raios a e b, respectivamente, como mostra a

Figura 3.1.
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COrpos.

analogia ao sistema de Szebehely, 1967.

X
X=—;y=—;t=nt;
L
T r
T, :i; T, :A’
L L
m, m, Q
=— :—;Q =
ul m l"l“2 m a L2n2
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Jstema fixo

Y

adimensionais. Para isso definem-se as seguintes grandezas:

FIGURA 3.1 - Sistema de coordenadas para o problema restrito-circular-plano de trés

Na Figura 3.1 os eixos x-y formam um sistema de coordenadas fixo (inercial); e os

eixos X —Y um sistema que gira com velocidade angular n de forma a acompanhar o
movimento de M; e M; e t* ¢ o tempo. Em outras palavras, M; e M, ficam fixos neste

ultimo sistema de referéncia. Observar que o sistema encontra-se invertido apenas por

Para simplificar as equagdes de movimento ¢ interessante o uso de quantidades

(3.3)



onde:
n’ — - m, m
Q=—(X? +Y2)+G(—‘+—2J
2 I; Iy
m; = massa do corpo M.
m, = massa do corpo M.
L = distancia entre os dois primarios;
n = velocidade angular dos dois primarios;
m = massa total do sistema (m; + my);
r13 = distancia entre o corpo primario € o corpo sem massa (veiculo espacial);

123 = distancia entre o corpo secundario € o corpo sem massa (veiculo espacial).

Com isso as equagdes de movimento do corpo M3, no sistema adimensional, onde G =

1, ficam:
X=2y=Q_
y+2x=Q,
Q:l(x2+y2)+ﬁ+ﬁ (3.4)
2 L, T,
p=—2
m, +m,
Onde:

Q= derivada de Q em relagdo a x

Q, = derivada de Q emrelagoay

E a integral de Jacobi (uma constante do problema restrito de trés corpos = J) fica:

X2 +y’ =207 (3.5)

Note que, ao escolher o sistema adimensional acima, ficam implicitas as seguintes

regras:

46



1) a unidade de distancia ¢ a distancia entre M; e Mj;
2) aunidade de massa ¢ m=m, + m,;
3) a velocidade angular do movimento de M; e M; € unitaria;

4) a constante gravitacional passa a ser G = 1;

5) o periodo do movimento angular de M; e M, tem um valor igual a 27 .

Podemos também definir p como sendo a massa do menor primério. A massa do maior

primario serd entdo p; = 1-p. Com isso tem-se:

Q=(X2+y2)+1_“+ﬂ
2 , L,

rl=(x—-p)+y’ (3.6)

2

RS

Existem diferentes formas de definir a funcdo ) e as constantes de integragdo. Varios

sistemas sao mostrados em Szebehely (1967), pag. 449.

Para a versao em trés dimensdes desse problema, t€ém-se as seguintes equagdes de

movimento (Szebehely, 1967):

X—2y:x—(l—p)x+3u—px_l3+“

L I
y+2x=y—(1—u)%— 13 (3.7)
L 15
z z
- (1-n)Z-nZ
2=A{l-0) T oms

onde:
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r’=(x-—pf +y*+2°
r,” =(x—1+;,t)2 +y’+7°
3.3 - Os Pontos Lagrangianos

Os pontos Lagrangianos sdo os chamados pontos de equilibrio do problema restrito de
trés corpos. Sdo pontos para os quais a equagdo QQ =Q =Q, =0 ¢ satisfeita. Olhando
as Equacdes (3.4) vé-se que uma particula colocada num ponto de equilibrio com

velocidade inicial nula ird permanecer nesse ponto indefinidamente. Efetuam-se entdo

as derivadas:

Q. :X_(l—u)(;ﬁu)_u(x—iw)zo
T T,

Q :y[l—(l_“)—i):o (3.8)

Observam-se os seguintes fatos:
a) quando z = 0, a terceira equagdo ¢ satisfeita e podemos concentrar nossa analise
nas demais equacgdes. Quando z # 0 ndo ¢ possivel satisfazer as trés equagoes,

logo ndo existem pontos de equilibrio fora do plano;

b) quando y = 0 a segunda equagdo fica satisfeita, e a primeira equagdo se
transforma em uma equacao em x. Resolve-se essa equagdo e obtém-se os trés
pontos de equilibrio colineares (L, Ly, L3), cujas posi¢des dependem do valor de
L. As posicdes aproximadas estdo mostradas na Figura 3.2. Diferentes autores

usam diferentes formas de nomear esses trés pontos com os nomes L, Ly, Ly e a
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escolha feita aqui ¢ baseada na ordem em que as curvas de velocidade atingem

os pontos Lagrangianos.

¢) quando y # 0, o tnico modo de satisfazer a segunda equacdo ¢ fazer r; =, = 1.
Essa solu¢dao também satisfaz a primeira equacdo, fornecendo mais dois pontos
de equilibrio (chamados de L4 e Ls), que sdo os pontos triangulares, pois junto

com M; e M, formam tridngulos eqiiilateros.

Nao existindo mais nenhuma solugdo para essa dupla de equagdes, o niumero total de

pontos de equilibrio € cinco.

-

X<

ols

\4
Y

FIGURA 3.2 — Localizagao dos pontos Lagrangianos.

Os pontos Lagrangianos possuem diversas aplicagdoes do ponto de vista da Astronautica.
O ponto que existe entre os dois primarios (L;) pode ser utilizado como um nodo para a
exploracdo do corpo secundario. No sistema Terra-Lua, isso equivale a usa-lo como
uma "6rbita de estacionamento” para uma viagem da Terra até a Lua (Bond et al, 1991).
Assim procedendo, pode-se obter uma economia de combustivel por nado ter sido

necessario inserir e retirar da Lua uma grande parte da massa que foi lancada da Terra.
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O ponto Lagrangiano L,, que fica atras do corpo secundario, pode ser utilizado como
um ponto para estacionamento de um satélite para transmissdo continua entre a Terra e a
face oculta da Lua. Colocado em uma orbita em torno desse ponto, um satélite poderia

ver a Terra e a face oculta da Lua sem interrup¢ao (Farquhar, 1969).

Os pontos Lagrangianos triangulares, Ls e Ls, sdo candidatos a abrigarem estagdes
orbitais inteiras no espaco. A estabilidade desses dois pontos faz com que o consumo de
combustivel necessario a manuten¢ao de um veiculo espacial nesta posicdo do espago

seja minimo.
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CAPITULO 4

DETERMINACAO DE ORBITAS PERIODICAS AO REDOR DOS PONTOS
LAGRANGIANOS

Para a determinagdo de orbitas ao redor dos pontos Lagrangianos, primeiramente deve-
se transferir o sistema de coordenadas para o ponto Langrangiano desejado. Como

exemplo tem-se o ponto L,, como representado pela Figura 4.1.

Xo

FIGURA 4.1 — Sistema de referéncia para a determinacdo de orbitas em torno de L,

As equagdes de movimento para o sistema sao iguais as do problema restrito circular de

trés corpos, porém observa-se agora o deslocamento das coordenadas para o ponto L.

(-, +x+p) pEx, +x=(1+p))

X=2y+(X,+X)— 5 5

L I
§= gy ITHY WY @.1)
L %)
__(-pwz pz
3 3
I‘l I'2

onde:
u= m2/(ml +m2);

rl2 = (X, +X -’ +y +27°;

51



r22 =(Xo+x+1-p)Y’ +y* +2°

xo = ordenada do ponto L,

Pela Figura 4.1, tém- se que: X =x+Xoey =y. O sistema, em fungdo das derivadas da

funcao Omega, fica:

o0
k-2y=""=0
y=—-=9,
y+25<=%9=gy 4.2)
i =Lloo
oz
—B. B (4.3)

onde o potencial agora é: Q = l((x0 +X)" +y )+
2 I, r,

Faz-se uma expansdo em série de Taylor ao redor dos pontos lagrangianos em x, y, € z

para separar a parte linear da parte ndo linear ao redor de L;:

2 A2 "2)

Q, Q\ +QR+Qy y+Q z+0(x2 $%,2%) (4.4)

2*\2/\2
z7)

onde X,y ez sao os deslocamentos em relagdo a L,. Dessa forma utiliza-se a parte

linear e desconsidera-se a parte nao linear:

§29=Q>2+ 0(x2,9%,2%)
yH2x=Q 9 +  O(2,¥%2%) (4.5)
5 =Q,, +  O(k%,¥%,2%)

com Q. Q , Q,, constantes.

XX 2
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Tem-se um sistema separavel, no caso linear, cuja solugdo para a variavel z(t) é:

7(t) = eXpM. Aplica-se essa solucdo na terceira das equacdes (4.5):

Kzexpkt =Q., . expm. O que implica em: A= Q... A solucdo desta equagao ¢ dada por:

A=1,/-Q,, =1v.
Desta forma z(t) = A, exp M onde A, € aamplitude em z.

Aplica-se as condigdes iniciais, para t = 0, e tem-se as seguintes solugdes:

z(t=0)= A, exin():Re {A,}e E(tZO)ZiVA2 expM):-va {A,}

Analisa-se o movimento no plano XY:

X-2y=Q. %
. (4.6)
y+2x=Q..y
) (0 0o 1 o) (%
_ R 2 O T B (R y
Coloca-se o sistema na forma matricial: | 7, |= . |,onde M ¢
% Q. 0 2 X
'5', 0 Q, -2 0 5’
X M R

uma constante. No Capitulo 5 de Szebehely, 1967, encontra-se que a solucdo deste

sistema ¢ dada por:

j=1
4 At

=Y Bexp” =1 (4.7)
j=I1

x=¢

y=1
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e seus autovalores reais e imaginarios sio: A, =A'*, A, =-A,, Ay =i A, A, =\,
1/2 1/2
com: A, =-B, +(Bf+[32)/ >0 e A2:B1+(B12 +B2)/ >0, onde:

B, :2—(1/2)(!2,& +QW) e P, =-Q Qg

Dessa forma ¢ feita a substituicdo dos autovalores na solu¢do da equacgdo diferencial e,

. 1/2 , . - A
definindo, ® = Aé , obtém-se um novo sistema em fung¢ao das freqiiéncias:

X(t)= A, exp™+ A, exp "+ A exp + A, exp s
S\’(t) = Bl eXth-FBz eXp—k1t+B3 expimt+B4 exp—iu)t .

Estuda-se o movimento na coordenada X(t)=A,exp™'+A,exp " +A,exp™

+A, exp”. O movimento total fica instavel causando um espiralamento ao redor de
L,, como visto na figura 4.2. A Figura 4.2a mostra o comportamento do sistema quando
A;#0e A, = A; = A4 = 0. Nota-se que x (t) cresce exponencialmente e f((t) decresce
exponencialmente. A Figura 4.2b mostra o comportamento do sistema quando A, # 0 e
A} =A3=A4=0 e aFigura 4.2c mostra o comportamento quando A} =A; =0, As#0¢

A4 # 0. Nota-se que )Z(t) apresenta um comportamento oscilatorio sem tender a zero ou

a infinito. A Figura 4.2d mostra o sistema no caso mais geral, onde todos os A; # 0. O
resultado é uma combinagio dos anteriores, com %(t) tendendo ao infinito quando o
tempo cresce. A Figura 4.2e mostra esse resultado em forma de trajetéria de uma
particula sujeita as condigdes iniciais genéricas A; # 0. Note que a particula descreve
uma espiral que escapa do ponto L,. A mesma situacdo ocorre para os demais pontos

lagrangianos
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FIGURA 4.2 — Evolugdo de x(t) com o tempo para diversos valores das condig¢des

Iniciais.
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Para anular a componente exponencial de tal forma que o movimento fique estavel
precisa-se de condigdes iniciais tais que eliminem os termos devidos aos autovalores A;
e Ap;. Para que isso aconteca, ¢ preciso que a solucdo satisfaga:
(20,90,§0,§/0) =(X,,0,0,-K,X,), onde K; ¢ uma constante de proporcionalidade.
Assim a solugio no plano x-y fica: X(t) = A exp, $(t)= Ay exp'” com movimentos

periddicos com diferentes amplitudes, formando uma elipse ao redor do L, A Figura

4 .3a ilustra este fato.

Analisa-se o movimento completo em trés dimensdes, € nota-se que as freqiiéncias dos
movimentos no plano e fora do plano sdo diferentes, fazendo com que as drbitas ndo
fiquem periodicas no plano x-z, que ¢ a visdo das trajetorias a partir da Terra. Essas
trajetorias ficam quase-periddicas (eclipsadas ao redor da Lua, no caso de sistema

Terra-Lua), conforme mostrado na Figura 4.3b.

Yy | I z
{ i
lll" "l|l e |
= | | ™S y
1 X
X
(a) (b)
FIGURA 4.3 — Trajetérias para condi¢cdes iniciais que eliminam os termos
exponenciais.

S6 € possivel obter uma solucao periddica no sistema ndo linear em uma situacdo onde

as freqliéncias sejam iguais. Essas trajetorias sdo denominadas de érbitas do tipo Halo.
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A Figura 4.4 mostra a evolu¢do das duas freqliéncias ® (movimento no plano) e v
(movimento fora do plano) em fun¢do da amplitude linear em z (P). Nota-se que existe

um ponto onde ® = v, que geram as chamadas orbitas do tipo Halo.

A

Y Halo

>

FIGURA 4.4 — Evolucao de freqiiéncia do movimento plano e fora do plano em fungao
de B.
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CAPITULO 5
DETERMINACAO DE ORBITAS DO TIPO HALO
5.1 — Equacgdes de Movimento

Para a determinagdo de drbitas do tipo Halo no problema restrito circular de trés corpos
utiliza-se um método analitico classico conhecido como método de Lindstdt-Poincaré.
Sua vantagem principal em relacao a outras aproximagdes analiticas ¢ a simplicidade e

alta precisao.

Considera-se a vizinhanga dos pontos colineares. O maior interesse estd em Orbitas

periodicas. Introduz-se uma transformacao de coordenadas (x,y,z) para novas variaveis
. * % % ~

centradas ao redor dos pontos lagrangianos L; (x ,y ,z ). As equagdes que executam essa

transformagao sdo dadas por:

X=—YX +u+A

y=-7y (5.1)

*
z=YZ,
* * * ’ . A . . J R . r .
onde x =X+ X9y =Y,z =z 7 ¢ a distdncia de L; para o primario mais proximo,

A=-1+vy, para Ly e A=-1-y, (para L,). Em termos destas novas varidveis, as

equagdes de movimento podem ser escritas como (veja Szebehely, 1967):
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13 r23
§ 2 =y = _3“)y* - By (5.2)
L T,
. _(l—u) M
B 3 3
I I

onde:

p=m,/(m, +m,)
ey

r; =(x +1-p)’ +y*2 +2"7

Desenvolvem-se as condi¢gdes ndo lineares no lado direito, expandindo-as como fungdes

dos polindomios de Legendre P,. Assim:

1 :i < [BJHP [ax* +by +cz*] (5.3)
\/(x*—a)2+( *—b)2+(z*—c)2 DHZ:; D) " Dp

%2 %2 %2 ~
com D> =a’+b’+c’ e p’=x +y +z ,sendo que a, b, e c sdo os pontos onde a

expansao ¢ feita.

Depois de alguns célculos diretos (Richardson, 1980a) escreve-se as equagdes de

movimento para a particula de menor massa em séries de poténcias das coordenadas,

comao:
K29 —(+2e)x =Y (4 De, T, (x .y .2)
J 2% (e, -y =YY eR,L(x Ly 2) (5.4)
Z* +C22* :Z*znzzcn-%—an—l(X*’y*’Z*)
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n+l
onde os coeficientes ¢, sdo dados por: ¢, (u)= %((i u+(=1) %j e o sinal
TV

superior ¢ usado para L; e o inferior para L,. Obtém-se as fungdes R, (x ,V ,Z ) e

i

* * * ~ A . .
Talx ,y ,z ) pelas relagdes de recorréncia seguintes:

Rn:_2n+2Tn+2n+3 . rl71_2n+1p2 »
n+2 n+2 n+2 (5.5)
2n-1 . n-1 , '
Tn = X Tnfl _—p Tn72
n n

com os valores iniciais To=1,Ti;=x eRo=1; R;=-3x .

A Equagdo (5.4) constitue a expressao final na vizinhanga do ponto de equilibrio L; para
o movimento de uma particula de massa desprezivel. Nota-se que o lado direito contém
somente termos nao lineares € que a expansao em polindmios de Legendre Eq. (5.3) so

¢ convergente para valores de p <1. Isto constitui um limite para os possiveis valores

das amplitudes das orbitas Halo determinados por esta aproximagdo; e ¢ um dos pontos

negativos do método escolhido.

5.2 - O Método de Lindstdt-Poincaré

Provavelmente, entre as varias técnicas de perturbacdo aplicadas ao problema de
determinagdo de orbitas do tipo Halo, a mais simples e mais direta ¢ o método de
Lindstedt. Ao contrario de outras aproximagdes, ndo requer conhecimento extenso dos
métodos de perturbagdes Hamiltonianos ou o desenvolvimento e uso de softwares
complexos de calculo algébrico. Embora o tamanho das formulas possa parecer
incomodo a principio, elas sdo muito facilmente entendidas e, uma vez que se sabe a

base do método, pode-se reproduzi-lo e entende-lo com pouca dificuldade.
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A 1idéia bésica do método ¢ mostrada a seguir. A partir do sistema linearizado e zerando

todos os membros da direita da Equagao (5.4), determina-se a solucdo linear como:

x" = aexp™

y" = Koexp™ (5.6)
z =Bexp™

Onde:

©,, Vv, sao as freqliéncias de movimento linear planar e fora do plano;
a, B sdo as amplitudes (em notagdo complexa) no eixo X € z, respectivamente.

K ¢ uma constante que relaciona a amplitude no eixo y com a amplitude no eixo

X.

Sabe-se que a inclusdo de termos ndo lineares (como por exemplo, o lado direito
da Equagdo (5.4)) renderd uma solucdo que conterd contribuigcdes de ambos os
movimentos lineares no plano, como também o movimento linear no eixo z. Assim,

escreve-se a solucao geral como uma série de Fourier do tipo:

*

X Xkl
= inj V= (kotIv)t

y _Zi,j,k,l Yijua |0B"exp (5.7)
*

Z Ziik

em termos dos mnovos coeficientes complexos X, > Yiixis Zijii- Supdem-se
expansoes semelhantes para os coeficientes no lado direito. Obtém—se os valores dos
coeficientes da Equacdo (5.7) introduzindo estas séries nas equacdes diferenciais
originais, identificando os termos de iguais poténcias em a ¢ 3 e resolvendo as equagdes
algébricas resultantes. As novas freqiiéncias (também afetada pelos termos nao lineares)

podem ser obtidas como série de poténcias das amplitudes lineares o,  na forma:
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— inj
w= Zi,jwiJa B

. (5.8)
V= zi’jvi’joc B’

onde: ®y, =;, Vo, =V,.

As solugdes gerais quasi-periddicas, com o # v, sdo chamadas de orbitas de Lissajous e
sdo de importancia pratica limitada, dado que elas cruzam periodicamente a linha de
visdao entre os dois primarios. Consideram-se as orbitas halo como um caso particular
das trajetorias de Lissajous (® = v ). Infelizmente, orbitas periddicas, embora presentes
no sistema ndo linear, ndo existem no sistema linear. Assim, ao utilizar o método de
Lindstdt-Poincaré, tem-se que reformular o sistema de equagdes originais (Eq. (5.4)).
Isto pode ser realizado introduzindo uma nova funcdo A e reescrevendo as equagdes

diferenciais como:

£ -2y —(42e,)x" =Y (4D, T,(x",y",2")
§ 2k (e -y =y Y Ry 7) (5.9)
7 +(c, —A)z° = Z*Z‘mzzcman_1 (x*,y*,z*)

Expande-se a fun¢do A em série de poténcias das amplitudes, na forma

Azz:ijAi ja'B’. Os termos lineares Ajo, Ao, sdo agora escolhidos para gerar uma

orbita periodica no sistema linear. As condi¢des de alta-ordem A;; sdo finalmente

escolhidas para garantir A = 0 (Gomez et al., 1998; Andreu e Sim6, 1999; Gomez et al.
2000).

5.3 - Resultados da Determinacao de Orbitas Halo

Implementa-se e aplica-se o método de Lindstdt-Poincaré inicialmente aos sistemas

Terra-Lua e Sol-Terra. Em cada sistema geram-se varias Orbitas Halo para valores

diferentes da amplitude linear B. A Figura 5.1 mostra a visdo tridimensional para o
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sistema Terra-Lua. A Figura 5.2 mostra as mesmas visdes no sistema Sol-Terra. Os
valores usados para 3 variaram de 0,1 a 0,9 em passos de 0,1. A Figura 5.3 mostra a
variacdo da freqiiéncia ndo-linear ® como uma funcao de 3. Nota-se que o periodo das
orbitas Halo ¢ muito sensivel com respeito a esta amplitude, embora existam regides

com valores quase constantes.

O valor da amplitude ¢ significativamente mais alto para o sistema Terra-Lua que para o
sistema Sol-Terra. A Figura 5.4 mostra a amplitude na dire¢do x, denominada de o,
como fun¢cdo da amplitude na dire¢do z, denominada de [, para os sistemas

considerados.
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-0.15

COO00000
20000 —AAN

[§) [@]é)[e]é) [a]d) [e)

FIGURA 5.1 - Orbitas Halo no sistema Terra-Lua em torno de L; e L, (3-D).
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FIGURA 5.2 —Orbitas Halo no sistema Terra-Sol em torno de L, ¢ L.(3-D).
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Outra caracteristica visivel nos resultados mostrados ¢ que no sistema Sol-Terra as
trajetorias sdo mais proximas uma das outras que no sistema Terra-Lua. Este fato
acontece porque a massa da Lua (no sistema de Terra-Lua) relativa a massa total do
sistema ¢ maior que a massa da Terra (no sistema de Sol-Terra) e como uma

conseqiiéncia do campo gravitacional mais forte nas trajetdrias.

5.4 - Comparaciao com Simulacées Numéricas

Na presente secdo, determinam-se vdrias solu¢cdes com a aproximacdo analitica e
conferem-se estes resultados com a integracdo numérica exata do problema restrito de
trés corpos. Sdo mostrados os resultados desta comparacdao nas Figuras 5.5 e 5.6 para
valores diferentes de  para o sistema Sol-Terra. Para efetuar essa comparagdo, as
condi¢des iniciais das Orbitas geradas pela estimacdo analitica foram utilizadas na
integragdo numérica, como mostrado na Tabela 5.1. A Figura 5.5 mostra a diferenga
entre as duas orbitas, como fun¢do do tempo. Esta diferenca ¢ calculada a cada instante

de tempo por:

5= [5x” +8y” +062" + 5 +8v + 5V (5.10)
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onde 0%, Oy, 6z sdo as diferengas nas componentes do vetor de posi¢do entre a trajetdria
dada pela aproximagdo analitica e a trajetdria dada pela integragdo numérica e dvy, Ovy,
dv; sdo as diferengas nas componentes do vetor velocidade entre as mesmas trajetorias.
A Figura 5.6 mostra ambas as Orbitas sobrepostas como fun¢do do tempo. Em alguns
casos, as Orbitas estdo muito proximas e € dificil notar a diferenga visualmente. As
orbitas na cor verde representam a Orbita analitica, enquanto as outras cores que estdo
sobrepostas representam as Orbitas numéricas. Cada figura mostra uma familia de
orbitas gerada pelas mesmas condigdes iniciais, mas integradas por periodos diferentes
de tempo. Os numeros escritos a direita do grafico representam o tempo de integracao
de cada trajetdria, em unidades candnicas (uma unidade candnica de tempo ¢ definida
de tal forma que o periodo da orbita seja 2m). Utiliza-se este procedimento para

determinar o tempo necessario para que a Orbita numérica seja destruida.

Vé-se claramente que a precisdo do método analitico diminui para valores maiores de
B. Isto ¢ esperado, porque o tamanho das contribui¢des ndo lineares ¢ uma fungao direta
da amplitude. Entretanto, até mesmo para valores médios ou grandes para a amplitude a
aproximacao obtida pelo método de Lindsted-Poincaré ¢ muito boa. A Figura 5.5 traz

como contribui¢do a medida qualitativa exata da precisdo do método analitico.
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FIGURA 5.5 - Diferenca entre as duas orbitas (analitica e numérica) como fungdo do
tempo.

67



TABELA 5.1 - Condigdes Iniciais para a Determinagio Numérica das Orbitas Halo.

B X y z Vx Vy vz
0,001]0,9915755473410,0]9,0149765894E-06 0,0 | -9,6249693186E-03 | 0,0
0,0800,99163263281(0,0|7,1958795106E-04 | 0,0 |-9,8215128808E-03 | 0,0
0,1600,99180293191[0,0(1,4296614307E-03 0,0 |-1,0399300193E-02 0,0
0,32010,99247762574 10,0 2,7858992324E-03 0,0 | -1,2581597747E-02 | 0,0
0,640 |0,9954122229210,0(4,9302278628E-03 | 0,0 | -2,0992270858E-02 | 0,0
0,900{1,00165070150{0,014,2713112045E-03]0,0 |-3,9239020331E-02 0,0

B=0,001

OO0
OO0
OO0
OO0
(6) [@]é) [@]é) [an]d))]

o
©
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-0.0005 ¢
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FIGURA 5.6 — Trajetérias anliticas e numéricas para 3 = 0,01; 0,08; 0,16; 0,32; 0,64;
0,90.
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FIGURA 5.6 — (Continuagao) (Continua).
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p=09

FIGURA 5.6 — ( Conclusao ).

E importante ter em mente que estas Orbitas periddicas sdo instiveis. Assim sendo,
qualquer discrepancia nas condigdes iniciais faz com que o erro cresca
exponencialmente com o tempo. Por isto, a proximidade entre as solu¢des analiticas e
numéricas para trés revolucdes completas ¢ mais do que suficiente. Estes testes de

precisao nao foram encontradas na literatura para comparagao.

5.5 - Variacao do Parametro de Massa nas Familias de Orbitas Halo

Determinam-se agora as familias de orbitas do tipo Halo para outros sistemas de
primarios. Para os casos reais do sistema solar (Sol-Jupiter, Sol-Saturno, etc.) essa tarefa

ndo foi realizada na literatura.

Para realizar essa tarefa deve-se especificar o sistema de primarios através do parametro
gravitacional p (razdo das massas dos dois primdrios) e, a partir dai, utilizar o método
descrito na secdo anterior. Obtem-se entdo Orbitas Halo para diversos sistemas em torno
dos pontos Langrangianos L; e L,. Em cada sistema geram-se varias orbitas Halo para

valores diferentes da amplitude linear f3.

70



Efetuam-se entdo as determinacdes para sistemas reais do Sistema Solar. A Tabela 5.2
abaixo mostra os sistemas utilizados e seu respectivo pardmetro de massa. Para as
determinagdes utilizam-se valores entre 0,01 e 0,08 para a amplitude linear na direcio z,

com incremento de 0,04 entre valores sucessivos.

TABELA 5.2 — Sistemas de Primarios e seus Parametros.

o Sistema
3.040423398 x 107 Sol-Terra
0.012150 Terra-Lua
9.5387537 x 10 Sol-Jupiter
2.85795941 x 10™ Sol-Saturno
1.66013799106 x 10~ Sol- Mercurio

2.44783386513 x 10°° Sol-Venus
3.22714933125 x 107 Sol- Marte
43552109843 x 107 Sol-Urano
7.69257194456 x 107 Sol-Pluto

A seguir generaliza-se o valor do pardmetro de massa para cobrir os valores 0,01; 0,02;

0,03; 0,04; 0,05; 0,1; 0,2; 0,3; 0.4 ¢ 0,5.

Para o parametro 3 (amplitude linear na direcdo z) utilizam-se valores entre 0,01 ¢ 0,9,
em intervalos de 0,02. O método ndo convergiu para valores maiores que 0,9 devido as
restrigdes, ja citadas anteriormente, quanto a amplitude 3, pois existe um aumento muito

grande na parte ndo-linear desprezada na formulagdo do método.

A Figura 5.7 mostra a visdo tridimensional para trajetdrias no sistema Sol-Jupiter em
torno de L; e L,. A Figura 5.8 mostra a mesma visao no sistema Sol-Saturno. Os valores
usados para 3 variaram de 0,1 a 0,9. A Figura 5.9 representa as familias de orbitas no
sistema Sol-Jupiter e Sol-Saturno para L; e L,, mostradas em func¢do dos parametros
xmax e zmax. Esta forma de representar gera uma economia de espago para

identificacdo de familias completas, e foi anteriormente utilizada em Howell (1984b).
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FIGURA 5.7 — Visao tridimensional para orbitas Halo no sistema Sol-Jupiter em torno
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FIGURA 5.8 — Visao tridimensional para 6rbitas Halo no sistema Sol-Saturno em torno
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FIGURA 5.9 — Familias de 6rbitas Halo nos sistemas Sol-Saturno e Sol-Jupiter em torno de

L1 eLz.
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Zmak

A seguir mostram-se Orbitas do tipo Halo para os diversos sistemas em um mesmo

grafico simulados em fun¢do de xmax e zmax para os pontos L;, como visto na Figura

5.10, e L, e na Figura 5.11.
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FIGURA 5.10 — Orbitas Halo em torno de L; para diferentes sistemas.

A legenda indica os valores de i, onde:

Sju = sistema Sol-Jupiter
Sma = sistema Sol-Marte
Smer = sistema Sol-Merctrio
Ssat = sistema Sol-Saturno
Splu = sistema Sol-Plutdo

St = sistema Sol-Terra

Sur = sistema Sol-Urano

Sve = sistema Sol-Venus
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FIGURA 5.11 - Orbitas Halo em torno de L, para diferentes sistemas.

5.6 — Conclusoes

O método de Lindsted-Poincaré foi aplicado com sucesso para a obtengdo de Orbitas do
tipo Halo em sistema de primarios formados pelo Sol e cada um de seus planetas do
Sistema Solar. Estes resultados sdo novos na literatura e as orbitas encontradas podem
ser utilizadas em missdes interplanetarias de pesquisa cientifica e como base para
missdes aos planetas do sistema solar exterior. A forma de apresentacdo utilizada (zmax
vs xmax) ¢ bastante eficiente em termos de economia de espaco. Howell (1984b)
produziu resultados equivalentes para alguns valores de p e estudou a estabilidade das

orbitas obtidas. Os resultados aqui obtidos generalizam esses resultados e sdo similares
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quando os mesmo valores sdo utilizados. Ainda sdo uteis para as missoes

interplanetarias.
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CAPITULO 6

MANOBRAS ORBITAIS ENVOLVENDO ORBITAS HALO

6.1 — Introducao

Fazer uma transferéncia de orbita ¢ transladar um veiculo espacial de um ponto para

outro no espaco entre orbitas diferentes.

A transferéncia torna-se necessdria quando ocorrem erros nos parametros nominais da
orbita do satélite, na sua inje¢do, fazendo com que o mesmo seja colocado em uma
trajetoria diferente da pré-estabelecida. Ou ainda, esta transferéncia pode estar prevista
na propria missao; pois as vezes ¢ mais facil colocar o satélite em uma oOrbita
intermediaria e depois transferi-lo para uma Orbita desejada, do que coloca-lo

diretamente na drbita pretendida.

O interesse em fazer uma otimizagdo de manobras de transferéncia se baseia no

consumo de combustivel e/ou no tempo gasto para a realizagdo das mesmas.

Depois de encontrar um conjunto de condigdes iniciais (X, y, z, Vy, Vy, V,) que permite
que o veiculo espacial entre em uma orbita Halo ao redor dos pontos Lagrangianos, ¢
necessario considerar o problema de manobras orbitais, tanto entre duas orbitas do tipo
Halo, como entre uma oOrbita de estacionamento em torno da Terra até uma orbita do
tipo Halo, uma orbita do tipo Halo até a Lua e ainda promover o encontro de veiculos

espaciais.

Existe uma grande quantidade de trabalhos na literatura que abordam esse topico,
conforme mostrado na revisdo bibliografica do Capitulo 2. A grande maioria delas
aborda o problema de transferéncia com tempo livre e com o objetivo de minimizar o
consumo de combustivel requerido pela manobra. Neste capitulo serd considerado o

problema de transferir um veiculo espacial entre duas orbitas do tipo Halo, com o
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objetivo de minimizar o combustivel consumido, mas com o tempo da manobra fixo.
Esse vinculo adicional de tempo fixo muda a abordagem a ser utilizada e se constitui em
uma nova abordagem do problema. Para estudar esta questdo sera utilizado o Problema
de Lambert dentro do problema restrito de trés corpos (Gooding,1990; Prado e Broucke,
1996), que ¢ descrito abaixo, juntamente com alguns conceitos basicos necessarios a

apresentacao deste trabalho.

6.2 - Manobras Orbitais

Manobras orbitais sdo as tarefas de transferéncia e correcdes nos elementos orbitais para

se colocar e/ou manter um veiculo espacial em uma oOrbita especificada.

Para se transferir um satélite para uma orbita circular em uma altitude elevada, pode-se
lanca-lo primeiramente em uma Orbita mais baixa (ao alcance do langador) e depois
transferi-lo para 6rbitas mais altas. Existem diversas formas para atingir esse objetivo, a
mais conhecida delas sendo a Transferéncia de Hohmann (ver Figura 6.1) (Hohmann,

1925).

2

drbita circular de raio menor
(rbita de estacionamento

orbita de
fransferéncia

Srbita circular
de raio maior
(rbita final)

FIGURA 6.1- Esquema da Transferéncia de Hohmann.
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Essa transferéncia ¢ feita com dois acréscimos na velocidade em pontos especificos e se
aplica a uma transferéncia entre uma oOrbita circular de raio menor para uma Orbita
circular de raio maior. Com dois decréscimos na velocidade pode-se fazer uma

transferéncia de uma orbita circular de raio maior para uma de raio menor.

Algumas consideracdes e simplificagdes que sdo feitas na versdo basica desta manobra:

= trataremos de Orbitas concéntricas: o centro de atragdo serd sempre 0 mesmo

ponto de massa;

= utilizaremos inicialmente as oOrbitas coplanares, que sdo Orbitas (inicial e

final) que se encontram no mesmo plano;

= adotaremos, motores com impulso de curta duragdo (instantaneos); onde

podemos ignorar a variagao do vetor posi¢do do veiculo espacial com relagao
ao centro da Terra durante as eventuais mudancas de direcdo e magnitude da

velocidade.
6.2.1 - Velocidade no Apogeu e Perigeu da Orbita

Nas transferéncias do tipo de Hohmann, ocorrem incrementos de velocidade no apogeu
e perigeu das Orbitas consideradas. Lembrando que existem transferéncias a serem
realizadas entre Orbitas circulares, observamos também a velocidade do veiculo na
orbita circular. Para o calculo destes incrementos, vé-se o valor da velocidade nesses

pontos.

Velocidade no perigeu:

V2 :E—g(ue) 6.1)

p
p

onde:
R, corresponde ao raio do perigeu
L, corresponde a constante gravitacional

e corresponde a excentrincidade
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Velocidade no apogeu:

He
R

a

V2 ="E(l-¢) (6.2)

onde:

R, corresponde ao raio do apogeu

Velocidade circular:

szk
° R

C

(6.3)

onde:

R¢ corresponde ao raio da orbita circular

A Figura 6.2 ilustra uma transferéncia do tipo de Hohmann entre duas 6rbitas circulares,

concéntricas e coplanares.

FIGURA 6.2 - Transferéncia entre orbitas concéntricas, coplanares e circulares.

Como visto na Figura 6.2, a transferéncia 6tima entre Orbitas circulares e coplanares ¢

uma semi-elipse que tangencia com seu apogeu e perigeu as duas Orbitas circulares. Os
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impulsos ocorrem nos pontos A e B. No ponto A da orbita interna (1) a velocidade ¢
aumentada tangencialmente por um impulso de magnitude AV, colocando o satélite em
uma Orbita eliptica (t) tal que seu apogeu coincida com o ponto B da orbita externa (2).
Neste ponto um segundo impulso tangencial AV, ajustard o satélite a oOrbita final

desejada.

Os valores dos impulsos sdo dados por:
H /
AV, = /R—i{(1+e)‘ 2 —1} (6.4)

AV, = ;—g{l —(1-e)?} 6.5)

a
2

O incremento total da velocidade ¢ dado por:

AV = |AV, | +[AV, (6.6)
O tempo total gasto durante a transferéncia ¢ dado por:
R, +R,)”
(= ZRFR) (6.7)

2(2u,)"
6.2.2 — Resultados para a Transferéncia de Hohmann

Para posterior comparagdo com os resultados obtidos, efetua-se uma transferéncia de
Hohmann entre uma 6rbita de estacionamento ao redor da Terra de 7000 km de altitude
até uma outra oOrbita de estacionamento a 1960 Km de altitude ao redor da Lua no
sistema Terra-Lua (ver Fig. 6.3). A unidade de distancia no sistema Terra-Lua ¢ 384400
km, logo os raios das orbitas inicial e final para a transferéncia de Hohmann em
unidades canonicas sdo: Ry = 0,01821, R, = 1,0182 e o parametro gravitacional é p, =

0,9879.
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Desta forma obtém-se os seguintes valores de consumo: AV, = 0,8004, AV, = 3,2959 ¢

AV, = 13,7593 e tempo de transferéncia t = 0,836 (todos em unidades candnicas).

Como o sistema encontra-se em unidades canonicas, faz-se a conversao destas unidades
para unidades do sistema internacional. Para isto, utiliza-se as seguintes relagdes:
Unidade de distancia = 384400 km; Unidade de tempo = 4,34 dias; Unidade de
velocidade = 1,023 km/s. Desta forma o consumo total ¢ dado por AV; = 3,8457639
km/s e tempo de transferéncia t = 3,62824 dias.

Terra

7000km 1960km

Lua @

0 *
0

'''''

., .
o o
e .
......
--------
..............
........................

FIGURA 6.3 —Transferéncia de Hohmann no sistema Terra-Lua.

Observa-se que nesta transferéncia despreza-se a atracao gravitacional da Lua na 6rbita

de transferéncia.
6.3 — O Problema de Lambert

O problema de Lambert original ¢ um dos mais importantes e populares topicos em

Mecanica Celeste.

Alguns autores importantes trabalharam com este problema, tentando encontrar
melhores maneiras para resolver as dificuldades numéricas envolvidas. O problema
original ¢ definido como: “uma orbita kepleriana ao redor de um dado campo
gravitacional de for¢a deve ser encontrada conectando dois pontos dados (P; e P,) em

um dado tempo At”.

Esta secdo mostra uma nova formulagdo, um pouco diferente da original, mas também

com muitas aplicacdes importantes. Este novo problema ¢ chamado “Problema de
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Lambert com minimo Delta-V” e ¢ formulado como segue (Prado, 1993; Prado e

Broucke, 1996):

“uma orbita kepleriana ao redor de um dado centro de for¢a gravitacional deve ser
encontrada conectando dois pontos dados (P; que pertence a uma orbita inicial e P
que pertence a uma Oorbita final), de forma que o AV (consumo de combustivel)

necessdrio para realizar a transferéncia seja minimo”.

Para ilustrar considera-se o problema fundamental, envolvendo orbitas keplerianas.
Supde-se que exista uma nave espacial em uma orbita kepleriana chamada O, (6rbita
inicial). Deseja-se transferir essa nave espacial para a orbita kepleriana final O,, que ¢
coplanar com a drbita Oy. Para efetuar essa transferéncia, parte-se do ponto P; (11, 0),
onde ¢ aplicado um impulso com magnitude AV, que tem um angulo ¢; com a dire¢ao
transversa local. A orbita de transferéncia cruza a orbita final no ponto P; (1, 0,), onde ¢
aplicado um impulso com magnitude AV,, que faz um angulo ¢, com a dire¢do
transversa local. Para definir o problema basico € necessario especificar o angulo de
posicao (0;) do ponto de partida na o6rbita Oy (P;) e o angulo de posicao (6,) do ponto de
chegada na orbita O, (P;). Com esses dois valores dados e todos os elementos
keplerianos das duas orbitas conhecidos, é possivel determinar os raios-vetores I, € T,
no inicio e no fim da transferéncia. Entdo, o problema ¢ encontrar qual ¢ a orbita de
transferéncia que, conectando esses dois vetores e utilizando somente dois impulsos,
requer o minimo AV para a manobra. O esquema da transferéncia e as varidveis

utilizadas sdo mostrados na Figura 6.4.

83



Orbita de
transferéncia
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FIGURA 6.4 - Geometria do “Problema de Lambert com Minimo Delta-V”.

Para resolver este problema, ¢ utilizado o esquema proposto por Prado (1992) e obtém-
se, analiticamente, uma equacdo para a primeira derivada da fungdo AV. A seguir
utiliza-se um esquema numérico para a obtencdo do zero da funcdo obtida. Este
esquema tem os seguintes passos:

a) Arbitra-se uma velocidade inicial e, como o estado inicial é pré-fixado, o estado
inicial completo é conhecido;

b) Integram-se as equagdes de movimento até o instante de tempo final pré-fixado
pelo tempo de transferéncia;

c) Confere-se a posicao final com os valores prescritos. Se hd um acordo (diferenga
menor que um erro especificado permitido) a solucdo estd encontrada e o
processo numérico pode parar. Se nao ha nenhum acordo, um incremento na
velocidade inicial € feito e o processo volta ao passo 2). O método que encontra
o incremento na velocidade inicial ¢ o método padrio do gradiente, como

descrito em Press et. al., 1989.
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A Figura 6.5 ilustra as transferéncias entre uma Orbita de estacionamento em torno da
Terra e uma orbita halo utilizando o método de Lambert. O ponto inicial da da manobra
¢ fixado como sendo o ponto da drbita inicial oposto a orbita Halo, pois este ponto
fornece as transferéncias mais econdmicas. A o6rbita Halo ¢ discretizada em uma série
de pontos e cada um destes pontos ¢ combinado com o ponto inicial para solu¢cdo do

problema de Lambert.

Y
A

e
|

FIGURA 6.5 — Transferéncia entre uma Orbita de estacionamento em torno da Terra até

uma Orbita Halo.

6.4 — Transferéncias entre Orbitas do Tipo Halo

Existem diversas técnicas para o estudo da transferéncia entre orbitas do tipo Halo. No
presente trabalho ¢ proposto um novo método, com um enfoque de engenharia e
fortemente baseado em técnicas numéricas. Para realizar as transferéncias com este
método proposto, discretiza-se cada uma das orbitas do tipo Halo envolvidas em um
certo nimero de pontos e, a seguir, estuda-se individualmente a transferéncia entre cada
par de pontos que puder ser formado com um ponto pertencente a orbita inicial e um
ponto pertencente a Orbita final. Apos esse conjunto de solucdes ter sido obtido,

escolhe-se a transferéncia de menor consumo. A partir desta informagao obtém-se todos
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os outros parametros envolvidos, como as componentes dos impulsos, sua localizagao,

etc.

Apo6s simulagdes feitas com diversos nimeros de pontos escolheu-se como sendo igual
a oito, ja que o mesmo mostrou uma boa relagao entre custo (tempo de processamento)
e beneficio (precisdo de solucdo), tendo em vista uma analise preliminar d problema.
Este nimero pode ser aumentado para calcular uma manobra mais precisa, do ponto de
vista de custo minimo, embora exista um crescimento no tempo de execugdo do
programa. Entdo, cada ponto da drbita inicial ¢ combinado com cada ponto da orbita
final. Para cada par de pontos, resolve-se o problema de Lambert (com a dindmica do
problema restrito de trés corpos) para uma série de tempos de voo. Lembrando que o
problema de Lambert proposto aqui é uma variagdo do “problema de Lambert original”
(formulado para a dinamica de dois corpos), visto que utiliza-se a dindmica de trés
corpos. Nao existe nenhuma aproxima¢ao envolvida na solugdo desse problema na
versdo de trés corpos, apenas resolve-se o problema de valor de contorno em dois

pontos com essa dindmica.

Listam-se as manobras que t€ém o menor consumo de combustivel para cada par de
pontos e que respeitem um vinculo de tempo fixo em uma tabela. Ao final das
simulagdes, tem-se a tabela que fornece a manobra de menor consumo de combustivel
para a transferéncia global. As Figuras 6.6 a 6.9 mostram varias Orbitas Halo
discretizadas em oito pontos cada. Com essa visdo coletiva nota-se o carater
tridimensional das orbitas. Para este estudo, foram geradas trés orbitas Halo diferentes
com o método de Lindstedt-Poincaré. Elas pertencem a mesma familia ao redor do
ponto Lagrangiano L; e L, no sistema Terra-Sol, onde p = 3,30404233398444176x10°°,
A diferencga entre elas ¢ expressa por um Unico parametro, normalmente o parametro f3,
que representa a amplitude linear no eixo z. Em termos deste parametro, as orbitas
simuladas apresentam os seguintes valores: 0,008; 0,010; 0,200. As figuras sdo
mostradas de acordo com as transferéncias efetuadas. A Figura 6.6 representa a

transferéncia de B = 0,008 para f = 0,01 e a Figura 6.7 representa a transferéncia de 3 =
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0,008 para B = 0,20, ambas em torno de L;. As Figuras 6.8 ¢ 6.9 representam as mesmas

transferéncias para orbitas em torno de L.
y4

0.000107 i b ‘éé7
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FIGURA 6.6 - Orbitas Halo com B = 0,008 ¢ p = 0,01, utilizadas para uma transferéncia

orbital em torno de L;_
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FIGURA 6.7 - Orbitas Halo com B = 0,008 e p = 0,20, utilizadas para uma transferéncia

orbital em torno de L
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FIGURA 6.8 - Orbitas Halo com B = 0,008 ¢ p = 0,01, utilizadas para uma transferéncia

orbital em torno de L,
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FIGURA 6.9 - Orbitas Halo com B = 0,008 ¢ B = 0,20, utilizadas para uma transferéncia

orbital em torno de L,
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As Tabelas 6.1 e 6.2 mostram a posi¢ao e a velocidade, no sistema girante, para os oito

pontos nos quais as orbitas foram divididas e para todas as trés orbitas em tornode L; e

L,, respectivamente. Estas tabelas também definem a notagcdo usada para os pontos. A

Tabela 6.3 e a Figura 6.10 mostram a distancia do ponto Lagrangiano L; e L, (|f|) ea

magnitude da velocidade (M) para todos os pontos, para melhorar a visdo fisica dessas

orbitas. Desta tabela esta claro que a velocidade ¢ mais alta quando o veiculo espacial

estd mais proximo ao ponto Lagrangiano e que ndo varia muito com a amplitude.

Porém, por se tratar de uma 6rbita em torno de um ponto sem massa e muito sensivel as

variagdes de condicdes iniciais, € dificil obter uma interpretagao fisica destes resultados.

TABELA 6.1 - Posicdo ¢ Velocidade, no Sistema Girante,

para os Pontos das Orbitas

Haloem L,
B =0,008 X y z Vx Vy Vz
a 0,99157611030 0 7,2118220691E-5 0 -9,6269149130E-3 0
b 0,99157604311 | -8,1827434372E-5 | 7,2102283998E-5 | -1,5814435435E-5 | -9,6250010426E-3 | -3,7493990825E-6
c 0,99082984741 | -4,3438887353E-3 | -2,0340426003E-7 | -2,6353265880E-3 | -1,5022377792E-3 | -1,6397255068E-4
d 0,98883151141 | -7,5100967137E-5 | -8,9375602017E-5 [ -6,9516289494E-5 | 8,8341013256E-3 [ -2,4451098846E-6
e 0,98883121594 0 -8,9385994441E-5 0 8,8354003082E-3 0
f 0,98883151141 | 7,5100967137E-5 | -8,9375602017E-5 | 6,9516289494E-5 | 8,8341013256E-3 [ 2,4451098846E-6
g 0,99082984741 | 4,3438887353E-3 | -2,0340426003d-7 | 2,6353265880E-3 | -1,5022377792E-3 | 1,6397255068E-4
h 0,99157604311 | 8,1827434372E-5 | 7,2102283998E-5 | 1,5814435435E-5 | -9,6250010426E-3 [ 3,7493990825E-6
g=0,01 X y z Vx Vy Vz
1 0,99157643199 0,0 9,0146638779E-5 0 -9,6280265845E-3 0
2 0,99157636477 | -8,1836794906E-5 | 9,0126717336E-5 | -1,5819645662E-5 | -9,6261123754E-3 | -4,6868895333E-6
3 0,99083004384 | -4,3443156084E-3 | -2,5664756240E-7 | -2,6356404277E-3 | -1,5022444661E-3 | -2,0496625732E-4
4 0,98883243726 | -1,5019209284E-4 | -1,1168188213E-4 | -1,3900515673E-4 | 8,8309342292E-3 | -6,1119968314E-6
5 0,98883125547 0 -1,1173384041E-4 0 8,8361299318E-3 0
6 0,98883243726 | 1,5019209284E-4 | -1,1168188213E-4 | 1,3900515673E-4 | 8,8309342292E-3 | 6,1119968314E-6
7 0,99083004384 | 4,3443156084E-3 | -2,5664756241E-7 | 2,6356404277E-3 | -1,5022444661E-3 | 2,0496625732E-4
8 0,99157636477 | 8,1836794907E-5 | 9,0126717336E-5 | 1,5819645662E-5 | -9,6261123754E-3 | 4,6868895333E-6
B=0,2 X y z Vx Vy Vz
9 0,99192992635 0 1,7783072099E-3 0 -1,0822374249E-2 0
10 0,99189845706 | -1,6166297970E-3 | 1,6477553087E-3 | -4,3614804181E-4 | -1,0101811974E-2 | -1,6741788529E-3
11 0,99109840113 | -4,7661092480E-3 | 1,2691638064E-5 | -2,9014644864E-3 | -1,8359362253E-3 | -4,1127989147E-3
12 [0,98908872943 | -2,0516583648E-3 | -2,0941140685E-3 | -1,8106650439E-3 | 8,6966529872E-3 | -1,5229743564E-3
13 | 0,98888353057 0 -2,2641394606E-3 0 9,5971956227E-3 0
14 [0,98908872943 | 2,0516583648E-3 | -2,0941140685E-3 | 1,8106650439E-3 | 8,6966529872E-3 | 1,5229743564E-3
15 10,99109840113 | 4,7661092480E-3 | 1,2691638064E-5 | 2,9014644864E-3 | -1,8359362253E-3 | 4,1127989147E-3
16 [0,99189845706 | 1,6166297970E-3 | 1,6477553087E-3 | 4,3614804181E-4 | -1,0101811974E-2 | 1,6741788529E-3
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TABELA 6.2 - Posicdo ¢ Velocidade, no Sistema Girante, para os Pontos das Orbitas

Haloem L,
B =0,008 X y z Vx Vy vz
i 1,0112760569 0 9,0503500253E-5 0 -8,9518844699E-3 0
] 1,0112757472 | -7,7146682426E-5 | 9,0493129379E-5 | -7,1866973094E-5 | -8,9505717123E-3 | -2,4066539853E-6
k 1,0091609401 | -4,4550697347E-3 | -2,9300923292E-7 | -2,6740451225E-3 | 1,6627436926E-3 | -1,6293781469E-4
1 1,0084159580 | -8,4402579216E-5 | -7,2156160030E-5 | -1,5030980827E-5 | 9,7920440945E-3 | -3,7749851197E-6
m 1,0084158932 0 -7,2172428104E-5 0 9,7940174151E-3 0
n 1,0084159580 | 8,4402579216E-5 | -7,2156160030E-5 | 1,5030980827E-5 [ 9,7920440945E-3 | 3,7749851197E-6
o 1,0091609401 | 4,4550697347E-3 | -2,9300923292E-7 | 2,6740451225E-3 | 1,6627436926E-3 | 1,6293781469E-4
p 1,0112757472 | 7,7146682426E-5 | 9,0493129379E-5 | 7,1866973094E-5 [ -8,9505717123E-3 | 2,4066539853E-6
B=0,01 X y z Vx Vy Vz

17 1,0112760117 0 1,1313074951E-4 0 -8,9525845347E-3 0
18 1,0112157998 | -1,0698756177E-3 | 1,1059866459E-4 | -9,8990589823E-4 | 8,6967306848E-3 | -4,1826564288E-5
19 1,0091607386 | -4,4554881652E-3 | -3,6383330214E-7 | -2,6743535083E-3 | 1,6627561249E-3 | -2,0367296588E-4
20 1,0084156343 | -8,4411867609E-5 [ -9,0194046559E-5 | -1,5036074498E-5 | 9,7931356066E-3 | -4,7188764041E-6
21 1,0084155695 0 -9,0214382247E-5 0 9,7951092703E-3 0
22 1,0084156343 | 8,4411867609E-5 [ -9,0194046559E-5 | 1,5036074498E-5 [ 9,7931356066E-3 | 4,7188764041E-6
23 1,0091607386 | 4,4554881652E-3 | -3,6383330213E-7 | 2,6743535083E-3 [ 1,6627561249E-3 | 2,0367296588E-4
24 1,0112747730 | 1,5428258374E-4 | 1,1307889891E-4 | 1,4370495840E-4 [ -8,9473337570E-3 | 6,0158877592E-6

g=0,2 X y z Vx Vy Vz
25 1,0112174624 0 2,2927174767E-3 0 -9,6845085974E-3 0
26 1,0109870387 | -2,1736378010E-3 | 2,1098704269E-3 | -1,9276517899E-3 | -8,7086075912E-3 | -1,5553172020E-3
27 1,0089107854 | -4,8825248563E-3 | 1,0430886076E-5 | -2,9681504102E-3 | 1,8344237891E-3 | -4,0892445841E-3
28 1,0080902798 | -1,6604545216E-3 | -1,6460408544E-3 | -4,2486071648E-4 | 1,0231338714E-2 | -1,6847028546E-3
29 1,0080594470 0 -1,7792743492E-3 0 1,0971472370E-2 0
30 1,0080902798 | 1,6604545216E-3 | -1,6460408544E-3 | 4,2486071648E-4 | 1,0231338714E-2 | 1,6847028546E-3
31 1,0089107854 | 4,8825248563E-3 | 1,0430886076E-5 | 2,9681504102E-3 | 1,8344237891E-3 | 4,0892445841E-3
32 1,0109870387 | 2,1736378010E-3 | 2,1098704269E-3 | 1,9276517899E-3 | -8,7086075912E-3 | 1,5553172020E-3

TABELA 6.3 - Distancia aos Pontos Lagrangianos L; e L, e Magnitude da Velocidade.

Ponto | F | | v |
a 0,991576112919,6269149130¢-3
B=h [0,9915760491 |9,6250147648¢-3
C=g 10,9908393693 | 3,0378531182e-3
D=f |0,9888315183 | 8,8343751745¢-3
e 0,9888312199 | 8,8354003082¢-3
1 0,9915764360 | 9,6280265845¢-3
2=8 [0,9915763722|9,6261265154¢-3
3=7 [0,9908395676 | 3,0337005981e-3
4=6 |[0,9888324549 | 8,8320302960¢-3
5 0,9888312617 | 8,8361299318e-3
9 0,9919315204 | 1,0822374249¢-2
10=16 { 0,9919011431 | 1,0248887993¢-2
11=15(0,9911098610 | 5,3576368766¢-3
12=14(0,9890930741 | 9,0127538505¢-3
13 | 0,9888861225|2,2641394606¢-3
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Ponto

7| [ v
i 1,0112760609 | 8,9518844699¢-3
J=p |1,0112757541 | 8,9508605525¢-3
K=o |1,0091707737|3,1530592503¢-3
L=n | 1,0084159641 [9,7920549032¢-3
m | 1,0084158957]9,7940174151e-3
17 | 1,0112760180 | 8,9525845347¢-3
18=24(1,0112163718 | 8,7529873616¢-3
19=23 | 1,0091705741 | 3,1556944236e-3
20=2211,0084156418 [ 9,7931482864¢-3
21 [1,0084155735]9,7951092703¢-3
25 [1,0112200615 | 9,6845085974¢-3
26=321,0109915769 [ 9,0539880273e-3
27=311,0089225996 | 5,3755882249¢-3
28=30]1,0080929911 [ 1,0377813942¢-2
29 ]1,0080610172|1,0971472370e-2
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FIGURA 6.10 — Distancia vs magnitude dos pontos Lagrangianos.

A seguir, aplica-se o procedimento anteriormente descrito e obtém-se as transferéncias
de menor consumo de combustivel com tempo fixo. Claro que este procedimento
fornece uma aproximagdo da transferéncia com minimo consumo, dado que o método
utiliza uma discretizagao das duas oOrbitas envolvidas. Esta precisdo aumenta com o

nimero de pontos considerados nas oOrbitas.

Inicia-se, por exemplo, a transferéncia no ponto "a" da orbita inicial. Estuda-se as outras
duas orbitas Halo determinadas como a orbita final da manobra. As Tabelas 6.4 ¢ 6.5
mostram os resultados. O incremento de tempo usado para o problema de Lambert ¢
0,01. Os simbolos sdo os seguintes: T ¢ o tempo de transferéncia, em unidades
canonicas; AV ¢ o incremento total de velocidade (dos dois impulsos) requeridos para a
transferéncia, também em unidades candnicas; o; € o angulo entre a velocidade do
veiculo espacial quando este se encontra na 6rbita Halo inicial e sua velocidade no
mesmo ponto quando estd na Orbita de transferéncia no ponto em que o primeiro
impulso ¢ aplicado; a, € o angulo entre a velocidade do veiculo espacial quando este se
encontra na 6rbita Halo final e sua velocidade no mesmo ponto quando se encontra na

orbita de transferéncia no ponto em que o segundo impulso ¢ aplicado e ¢ ¢ o angulo de
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transferéncia, que € o angulo que o veiculo espacial viaja durante a transferéncia. Todos

os angulos sdo expressos em graus.

Os resultados mostram que a transferéncia minima corresponde a trajetdrias que tém
valores menores para os angulos o; e op. Esta regra ¢ valida para todas as
transferéncias. Este resultado ¢ esperado pela fisica do problema e pela analogia com
manobras classicas. Angulos o, e o, pequenos equivalem a impulsos aplicados
proximos a dire¢ao do movimento (impulsos tangentes). Estas direcdes sao as de maior
transferéncia de energia ao veiculo espacial e aparecem nas classicas transferéncias de
Hohmann e bi-eliptica. Componentes de impulso em dire¢des perpendiculares a dire¢ao
do movimento do veiculo espacial s3o menos eficientes. Para as Tabelas 6.4 ¢ 6.5, os
valores em negrito representam o minimo valor de consumo para cada manobra entre as

orbitas do tipo Halo.

TABELA 6.4 - Transferéncias de Minimo Consumo em Torno de L
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apara:| T Av o 05) ¢
1 1,35(0,018039848 | 67,392656560 |67,358755502| 0
2 1,3410,018023788 | 63,654515711 |71,105831803 | 42
3 0,66 (0,000082349 | 0,009165944 | 1,064893422 | 90
4 1,2210,010074701 | 31,261756295 |23,734377179 | 143
5 1,5310,000791697| 2,607770271 | 2,292285778 | 180
6 1,5410,001097286 | 3,440858578 | 2,933702580 |233
7 0,9610,017965278 | 123,59357043 | 8,851397651 | 90
8 1,35[0,018051652 | 71,235764984 |63,591621440 | 42
apara:| T Av ol [05) ¢
9 0,80(0,021189389 | 83,236396823 |72,156415838| 0
10 ]0,33(0,015189462 | 46,364172584 |52,857253338| 45
11 [0,69]0,004810421| 3,559535092 |46,697004482 | 90
12 11,05(0,011626443 | 36,951096913 [38,651695940 |135
13 |1,06]0,015729067 | 59,055190996 |45,733262306 (180
14 10,91(0,019239568 | 88,573621863 [49,375858473 (225
15 10,9610,022039046 | 127,352318388 [ 54,061180658 | 90
16 11,00[0,022707035[106,430209828 |59,130275219 | 44
(Continua).




TABELA 6.4 — ( Continuagao).

bpara:| T Av o 05) ¢
1 1,35(0,018051414 | 63,623582939 |71,202071892| 49
2 1,35]0,018034908 | 59,746675367 |75,009898207| 7
3 0,65{0,000112519| 0,011918083 | 1,320121290 | 41
4 1,51]0,000648146 | 1,940579707 | 1,640530228 | 94
5 1,5210,000655755| 2,152704794 | 1,884266662 |131
6 1,5410,000864862 | 2,828777506 | 2,483209036 |184
7 0,9710,017883033|122,952395518 | 8,677441532 | 139
8 1,3610,018061168 | 67,407097735 |67,373155198 | 91
bpara:| T Av o o2 ¢
9 0,8310,021329543 | 82,544308524 |73,594036949 | 49
10 {0,33]0,015524984 | 47,483491186 |54,838029325| 4
11 |0,68/0,004818584 | 3,615534536 |46,749544190 | 41
12 |{1,05]0,011435148 | 36,481049983 |37,550415641| 87
13 [1,07]0,015492780| 58,276028598 |44,242809387 131
14 10,93|0,019052676| 87,779477828 |47,713837979 | 177
15 {0,97|0,021988635|126,735368935|54,029980740 | 139
16  [1,01]0,022779595]105,616784958]60,233390186| 93
cpara:| T Av o o2 o
1 1,35]0,018051414 | 63,623582939 |71,202071892| 90
2 1,3510,018034908 | 59,746675367 |75,009898207 | 48
3 0,65|0,000112519| 0,011918083 | 1,320121290 | 0
4 1,50(0,000589099 | 1,828873601 | 1,550006543 | 53
5 1,5210,000655755| 2,152704794 | 1,884266662 | 90
6 1,5410,000864862 | 2,828777506 | 2,483209036 |143
7 0,9710,017883033|122,952395518 | 8,677441532 | 180
8 1,3610,018061168 | 67,407097735 |67,373155198 132
cpara| T Av o 05 ¢
9 0,8310,021329543 | 82,544308524 |73,594036949|130
10 ]0,33]0,015524984 | 47,483491186 |54,838029325| 88
11 ]0,68(0,004818584 | 3,615534536 |[46,749544190| 40
12 [1,0510,011435148 | 36,481049983 [37,550415641 | 50
13 |1,07(0,015492780 | 58,276028598 |44,242809387 | 103
14 10,9310,019052676 | 87,779477828 (47,713837979 (220
15 10,97(0,021988635 (126,735368935 | 54,029980740 | 172
16 10,65]0,000102064| 0,010416351 | 1,020445453 |176
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TABELA 6.4 - ( Continuagao ).

dpara| T Av ol o2 (]
1 1,54 {0,000942084 | 2,697674715 | 3,082156588 |130
2 1,5410,001150028 | 3,131304590 | 3,618142646 | 88
3 10,8710,016683005(119,404346628 | 25,667825166 | 40
4 1,4510,016156727| 76,538427078 | 55,704907351 | 13
5 1,4410,016125319| 69,319171676 | 62,399105257 | 50
6 1,77(1,292035341|110,385115801 | 99,645642254 | 103
7 1,77(1,293403300 {110,096511700 | 85,177721047 |220
8 1,7711,289020622]110,167426466 | 80,106098672 | 172
dpara| T Av o o2 o
9 1,77 (1,288567725 | 110,198859871 | 80,030963828 | 82
10 |1,77]1,285897678|110,246248081 | 70,850612102 | &5
11 [1,77(1,282890182 | 110,352402551 | 39,141367570 | 40
12 11,77)1,289302429 (110,362692679 | 90,563805647 | 6
13 |1,77]1,292323954110,310916655 | 99,647616382 | 50
14 |1,77]1,295007963 | 110,237241665 | 108,276432010| 96
15 |1,77|1,297486105[110,062176670 | 130,834813496 | 220
16 |1,77]1,291489227|110,147817508 | 89,243551326 | 174
epara| T Av o o2 o
1 1,5210,000947570| 2,183260588 | 2,684221486 |180
2 [1,54]0,001028735| 2,946605892 | 3,367822074 |138
3 10,88(0,016614429|118,87505253524,129945914 | 90
4 [1,45]0,016173430| 73,193520157 |59,290753555| 37
5 1,4410,016143576 | 65,998528557 |65,998183928| 0
6 |[1,44(0,016105189 | 58,799611193 |72,656747212| 53
7 10,87(0,000065916| 0,032021211 | 1,130538640 (270
8 11,52]10,000650766| 1,875905324 | 2,134291774 [222
epara| T Av o [0) ¢
9 [1,11]0,014815765| 50,076685179 |47,173091443|180
10 10,96(0,018219081 | 79,318485411 |55,983475219|135
11 ]0,89(0,020346444|119,71953570561,570086651 | 90
12 |1,06(0,020537847 | 102,340094875|63,699837598 | 44
13 10,93(0,018735718 | 78,932405088 |74,953824578| 0
14 10,46 (0,013458101 | 44,331497280 |53,034895010| 46
15 {0,88(0,004816732| 1,309893887 |47,565288638|270
16 [1,14/0,010838302| 30,085214149 |38,336830397|224
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TABELA 6.4 — ( Continuagao ).

fpara| T Av o 05 ¢
1 1,5210,000690308 | 1,992558455 | 2,264599783 |270
2 11,53(0,000852012| 2,466100390 | 2,805994645 |178
3 10,88]0,016541873 |118,447277017 |24,999185845|130
4 11,45(0,016188253 | 69,832605049 |62,895866544 | 77
5 |1,45]0,016159836| 62,617201845 |69,642164665 | 40
6 [1,44]10,016122254 | 55,612241366 |76,143737405| 13
7 10,86]0,000049205| 0,016864558 | 0,870947916 |310
8 |1,51]0,000599985] 1,681543378 | 1,926556809 262
fpara| T Av o o2 o
9 |1,11]0,014626629 | 49,519784235 |46,155661975 |220
10 [0,97|0,018042309| 78,585495027 |54,784732151 | 175
11 10,90{0,020294468|119,211166137 |61,085101084 | 130
12 [1,07]0,020607106|101,606428188 | 64,728705927 | 84
13 10,94|0,018842245| 78,552736356 |76,812430972| 40
14 (0,47|0,013670288 | 45,056003506 |54,535316975| 6
15 |0,88(0,004817452| 1,419978636 |47,595916988|310
16 |1,13]0,010710754| 29,804681777 |37,736422548 | 264
gpara| T Av o 5 ¢
1 0,66 [0,000080795| 0,988779168 | 0,008267877 | 90
2 0,67 {0,000055258 | 0,819145765 | 0,004366481 |132
3 1,33 10,000240213 | 1,817276879 | 2,577116026 |180
4 0,89 10,016466020| 23,926988876 |117,908039833|233
5 0,88 [0,016615498 | 24,538687241 |118,870940357|270
6 0,86 [0,016750232| 27,583631570 [119,927295931|323
7 10,015{0,006084220(110,230692221 | 56,092654595 | 0
8 0,65 [0,000110969| 1,229260748 | 0,012566937 | 48
gpara| T Av o ) ¢
9 0,65 [0,004857594 | 47,960159042 | 3,720593159 | 90
10 | 0,78 |0,004691511| 43,739634672 | 3,366690006 |135
11 1,30 {0,004803737| 18,573232078 | 22,440581295 | 180
12 10,97 |0,019760718 | 60,497252263 |106,056818297 | 226
13 | 0,86 |0,020787182 | 73,184463773 |117,458943005 (270
14 | 0,72 |10,020378393 | 92,886497946 |130,519040752 (316
15 | 0,25 10,010137168|109,475663258 | 50,089475703 | O
16 | 0,51 |10,005093073 | 51,015407992 | 4,973793509 | 46
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TABELA 6.4 — ( Conclusao ).

hpara| T Av o [05) ¢
1 1,341 0,018024015 | 71,139490172 |63,622543759 | 48
2 1,34 0,018006576 | 67,345077585 [67,311219814 | 90
3 10,67|0,000056766 | 0,006333421 | 0,866457511 |138
4 |1,5210,000741742 | 2,437202558 | 2,137924441 | 191
5 1,541 0,001023305 | 3,350643445 | 2,939184251 [228
6 11,55]0,001406997 | 4,571902680 | 3,983544896 (281
7 10,95]0,018040753 | 124,231322449| 9,075394692 | 42
8 1,351 0,018035409 | 75,044673280 [59,715655491| 6
hpara| T Av o o2 ¢
9 10,77]0,021036104 | 83,794158759 |70,664507874 | 48
10 ]0,33]0,014859013 | 45,287590463 |50,985635900 | 93
11 10,70 0,004802952 | 3,505489103 |46,649883321|138
12 |1,05]0,011819136 | 37,432362393 |39,790076702 | 184
13 |1,05]0,015960884 | 59,810932897 (47,301624612 (228
14 10,90]0,019418650 | 89,161690723 |51,361903561 (274
15 10,95]0,022082544 | 127,968600589 | 54,094119876 | 42
16 10,99]0,022627879 |107,225569755 | 58,026730437| 4

O valor sombreado representa o minimo valor do consumo. O minimo valor de
consumo entre uma orbita do tipo Halo com 3 = 0,008 e uma outra com 3 = 0,2 ocorreu

para uma transferéncia entre o ponto ¢ da érbita inicial e o ponto 16 da orbita final.

Entre todas as manobras, o minimo valor de consumo entre uma 6rbita do tipo Halo

com 3 = 0,008 e uma outra com 3 = 0,01 ocorreu entre o ponto f da drbita inicial e o

ponto 7 da orbita final.
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TABELA 6.5 - Transferéncias de Minimo Consumo em Torno de L,

ipara:| T Av o L5 ¢
17 |1,47]0,016296159| 65,528119237 |65,529519118| 0
18 {0,12{0,000388375| 1,180823939 | 1,237970826 | 84
19 10,89|0,000057628 | 0,025227237 | 0,964479754 | 90
20 [1,54]0,000639563 | 1,780061229 | 2,049022634 |133
21 [1,55]0,000759093 | 2,153874510 | 2,466275048 |180
22 |1,56]0,000967765| 2,744243438 | 3,148127464 |223
23 10,89(0,016772177|117,739147741 | 25,340831918 | 90
24 11,47]0,016325631| 72,421300050 |59,120592650| 54
ipara:| T Av o L5 ¢
25 10,93]0,018882870| 78,694279705 |74,838194319| 0
26 10,47(0,013276901 | 42,860710706 |51,740123745 | 46
27 10,90(0,004765571 | 1,342365453 |46,989267177 | 90
28 [1,16]0,010749843 | 29,206891599 |37,638113635|136
29 [1,14]0,014787811| 48,863844774 |46,459022651 | 180
30 [0,98(0,018282084 | 78,161098299 |55,490213713 225
31 [0,91(0,020425682|118,590825418|61,133639995 | 90
32 [1,09/0,020700504 [101,993802564 [ 62,789286840 | 46
jipara| T Av Qo a o
17 11,4710,016311886 | 62,297737105 |69,015823102 | 40
18 10,11]0,000526459 | 1,268183559 | 1,334046476 | 44
19 (0,88(0,000044810| 0,011085191 | 0,778956537 | 50
20 |1,5310,000601926 | 1,608635841 | 1,874013363 | 93
21 |1,54(0,000677731 | 1,892710223 | 2,174348696 |140
22 11,55]0,000818251 | 2,323288869 | 2,660185406 | 183
23 10,9010,016698030(117,204053869 |23,892575750 (130
24 11,48]0,016340560 | 69,286424816 |62,482697808 | 94
j T Av o o ¢
para
25 0,97 10,018983496 | 77,914562142 |76,414710646 | 40
26 0,47 10,013489709| 43,559658042 |53,216606431| 6
27 0,89 [0,004766324 | 1,343894559 |46,978827517| 50
28 1,16 [0,010624089 | 28,922270956 |36,992966033 | 96
29 1,14 10,014597444 | 48,306223794 |45,474756875 | 140
30 0,99 [0,018101562| 77,417691803 |54,305093012 | 185
31 0,92 [0,020373509|118,077772539|60,714634697 | 130
32 1,09 10,020768178[101,414315968]64,111283654 | 86
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TABELA 6.5 — (Continuagao).

kpara| T Av o [05) ¢
17 10,89 [0,016773258 | 25,676512052 |117,735218568 | 90
18 | 0,79 [0,017464434| 42,716630528 |124,661032349| 6
19 10,014{0,006313518|111,461295876| 50,290915494 | 0
20 | 0,66 [0,000122682 | 1,365289502 | 0,014829814 | 43
21 0,66 [0,000093353| 1,012696786 | 0,011088869 | 90
22 | 0,67 [0,000066913| 0,840655300 | 0,007200855 |133
23 1,32 10,000281380 | 2,048160396 | 2,740059040 |180
24 10,90 [0,016620064 | 24,891085578 |116,771111073 | 144
kpara| T Av o [05) ¢
25 | 0,88 [0,020883673 | 73,085695140 |116,248134520| 90
26 | 0,73 10,020487122 | 93,700794861 |129,985391164 | 44
27 10,26 [0,010439921 (113,581031728 | 52,316729525 | 0
28 | 0,51 [0,005068140 | 50,447255535 | 4,885627361 | 46
29 | 0,65 [0,004820035 | 47,022612414 | 3,659283739 | 90
30 | 0,79 |0,004643365 | 43,644314418 | 3,178084028 |135
31 1,27 10,005924788 | 12,803279734 | 53,740076837 | 180
32 10,98 [0,019783875]| 58,897996568 | 104,704372546 | 136
lpara| T Av o o2 )
17 11,56[0,000968765| 3,152572737 | 2,748936657 | 140
18 |1,58(0,009991403 | 31,442407061 |22,843561016| 56
19 10,97(0,018270381 |123,454855371 | 8,430650127 | 50
20 |1,37]0,018311968 | 74,609177008 |59,458128965| 7
21 |1,36]0,018301903 | 70,759836922 |63,325589198 | 47
22 11,36]0,018285071 | 67,013101829 |66,979893479 | 83
23 (0,67(0,000068398| 0,008086970 | 0,901570535 |230
24 |1,55[0,000915405| 2,694070201 | 2,253046570 |194
lpara| T Av o1 o2 )
25 |1,07]0,015986535 | 58,994825762 [46,435370011 {140
26 10,9210,019609981 | 89,007085316 |50,684914059 | 94
27 10,9210,022320921 (127,429635410 | 54,089652212 | 50
28 |1,01]0,022897596|106,780874100 |57,486772439| 4
29 10,7910,021331455 | 83,372437715 |70,455829875 | 40
30 10,33(0,014877743 | 44,456293892 |50,226007251 | 85
31 |0,71]0,004754418 | 3,402667223 |46,071414209 (230
32 11,06[0,011688238] 36,359186338 |38,951942748|186
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TABELA 6.5 — ( Continuagao ).

mpara:| T Av o 05 ¢
17 1,55(0,000764442| 2,485419584 | 2,164398233 180
18 1,59 (0,008634767| 26,780319401 |20,520725400 | 96
19  10,98(0,018192871|122,805222273 | 8,253933016 | 90
20 1,38(0,018327143| 70,922615593 |63,101609543 | 47
21 1,37(0,018316642| 67,045809673 |67,012581758| 0
22 1,3710,018301646 | 63,187704289 |70,812699554 | 43
23 10,66(0,000094855| 0,010828031 | 1,093616015 (270
24 1,53]0,000642199| 2,012477403 | 1,716062918 [234
mpara:| T Av o 05 ¢
25 1,08 {0,015748224 | 58,229075133 |44,878297480|180
26 10,93[0,019427109| 88,403008920 |48,702320264 |134
27 10,97(0,022204210|126,475751765 |52,961873512 | 90
28 1,02 {0,022975470|105,967821666 | 58,584253352 | 44
29  10,82(0,021485111| 82,781816230 |71,925181945| 0
30 ]0,33(0,015219059 | 45,541276469 |52,103410865 | 45
31 |0,70{0,004760721| 3,456483680 |46,087578594 (270
32 1,06[0,011494515] 35,888911968 |37,824572718 (226
npara:| T Av o ) ¢
17 11,5410,000647399 | 2,077832546 | 1,792251887 |230
18 |1,59(0,007228148 | 21,214017747 | 14,830185713 | 146
19 10,99]0,018108530(122,152177178 | 8,144844765 | 140
20 |1,38]0,018335912| 67,046256358 |[67,013008973 | 97
21 |1,37]0,018326854 | 63,134367249 |70,887629537| 50
22 10,6610,018311446| 59,488344491 |74,574905610| 7
23 (1,52(0,000121112| 0,012080159 | 1,272082473 320
24 11,09]10,000600190| 1,804978950 | 1,495590447 |284
npara:| T Av o [05) ¢
25 11,09]0,015505342 | 57,440888236 [43,397899952 (230
26 10,95]0,019236455 | 87,593557732 |47,048927761 | 184
27 10,98]0,022150191 |125,84845191752,916122139 (140
28 11,03]0,023046518(105,137310061 |59,681934145 | 94
29 10,8410,021625164 | 82,174369534 |73,458372331| 50
30 |0,33]0,015565820 | 46,671085370 |54,093411136| 5
31 |0,69|0,004767640 | 3,512227012 |46,109112603 (320
32 [1,07]0,011301572 | 35,465425149 |36,691550074 276
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TABELA 6. 5 — ( Conclusao ).

o para: T Av ol 05) ¢
17 0,89 {0,000057883| 0,970306098 | 0,023347894 | 90
18 1,01 {0,000050418| 0,865203215 | 0,012593324 |174
19 1,78 10,000214177| 1,547839469 | 2,335491378 |180
20 0,99 [0,018108158| 8,508907934 |122,143294409 |223
21 0,98 [0,018192472| 8,629049354 |122,796363658 (270
22 0,97 [0,018269957| 8,814445747 |123,446018833|313
23 10,00154|0,006279011 |83,790823277| 85,110750142 | 0
24 0,87 10,000042389| 0,748215945 | 0,006072820 | 36

opara| T Av ol ol )
25 0,89 [0,004781275|50,966191670 | 1,397039654 | 90
26 1,10 {0,004795010(50,231368468| 1,130125662 |136
27 1,58 [0,007609612|45,451992135 | 48,875841529 [180
28 1,16 {0,020237499163,518215210|106,107403304 [226
29 0,97 10,022050344169,170868710 | 118,223789222 (270
30 0,79 10,021666076|78,912918670 | 129,664822829 | 315
31 0,25 [0,010191723|86,473336781 [ 111,272668738| 0
32 0,68 [0,004879766|51,720119884 | 1,671130410 | 44

ppara:| T Av o o2 ()
17 10,009 0,005086376| 16,347702929 |16,343868936 | 40
18 0,13 10,000361013 | 1,105897258 | 1,154072970 |124
19 0,90 |0,000075228 | 0,038769822 | 1,238107632 |130
20 1,55 10,000708225 | 2,008299065 | 2,300631729 |173
21 1,56 |10,000885130| 2,511000038 | 2,878577744 |220
22 1,56 10,001136145| 2,925188760 | 3,450403824 |263
23 0,88 10,016844135|118,271553787(26,822811613 | 50
24 1,47 10,016308733 | 75,620296311 |55,678049873| 14
ppara:| T Av ol [05) ¢
25 0,94 10,018768042 | 78,787786481 |72,780679965 | 40
26 0,47 10,013066430 | 42,178712531 |50,342761953 | 86
27 0,91 |0,004765357 | 1,340665008 |47,004297817 |130
28 1,16 |0,010878810| 29,497512136 |38,308152949 176
29 1,14 |10,014978833 | 49,430962452 |47,464559267 |220
30 0,97 10,018458380 | 78,872017927 |56,690115948 (265
31 0,90 |0,020475390(119,102542481 |61,597446078 | 50
32 1,08 10,020629874|102,721124230|61,769737862| 6
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O valor sombreado representa o minimo valor de consumo. O minimo valor de consumo
entre uma oOrbita do tipo Halo com 3 = 0,008 e uma outra com 3 = 0,2 ocorreu no ponto
k da primeira orbita combinada com o ponto 30 da segunda orbita.

Entre todas as manobras, o minimo valor de consumo entre uma 6rbita do tipo Halo
com B = 0,008 e uma outra com 3 = 0,01 ocorreu no ponto o da primeira 6rbita e no

ponto 24 da segunda Orbita.

Os resultados mostraram varias manobras que podem ser identificadas pelo tempo de
transferéncia. Desta familia, ¢ possivel encontrar a transferéncia de minimo consumo. O
comportamento geral das transferéncias minimas ¢ que os impulsos sdo aplicados tao
proximos quanto possiveis da direcdo de movimento do veiculo espacial nas Orbitas
Halo. O consumo aumenta com a diferenca de amplitudes entre orbitas Halo envolvidas
na transferéncia, com a exce¢ao de 6rbitas com pequenas diferencas de amplitude, onde
outros fatores podem dominar a escolha da manobra com minimo consumo. Esses
resultados podem ser usados por projetistas de missdo para planejar missdes que

incluem transferéncias orbitais deste tipo.

6.5 — Manobras a partir da Terra até uma Orbita Halo no Sistema Terra-Sol

Nesta sec¢ao, simulam-se as transferéncias orbitais no sistema Terra-Sol, onde o veiculo
espacial deve deixar a orbita da Terra a partir de um ponto localizado a 7000 km do
centro da Terra (ver Fig. 6.11). O ponto final da transferéncia serd um dos oito pontos
de cada uma das trés oOrbitas Halo mostradas na se¢do 6.4. Essa discretizagdo ¢
necessaria para a utilizacao e solu¢do do método de Lambert no problema restrito de
trés corpos para as Orbitas Halo. Obtém-se o consumo de cada transferéncia, com o
objetivo de encontrar a transferéncia com o menor consumo. Com as simulagdes
executadas, temos uma tabela que mostra a manobra de minimo consumo de

combustivel para a transferéncia completa.

Foram feitos estudos sobre o efeito da inclinagao das orbitas de transferéncia Terra-Halo

no consumo total de combustivel, porém os resultados encontrados ndo foram muito
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significativos. Isto se deve ao fato de que as oOrbitas escolhidas para o exemplo possuem

baixa amplitude e sendo assim as Orbitas de transferéncia possuem baixa inclinagao.

A Figura 6.11 mostra um esquema para transferéncias deste tipo, onde o primeiro passo
da manobra consiste na aplicagdo de um impulso que o retira de uma oOrbita de
estacionamento em torno da Terra e o coloca em uma Orbita de transferéncia entre a

Terra e a orbita Halo. Esse primeiro impulso ¢ dado por:

AV, = (Vs — Ve, P +(Vs, -Vt f +(Vs, - Vt,, ) (6.6)

liy

onde:
Vs, y,= componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando em orbita da Terra
a 7000 km, imediatamente antes da aplicacao do primeiro impulso;
Vtjixy,, = componentes x, y, z da velocidade do veiculo quando da inser¢do na
trajetoria Ty, imediatamente depois da aplicagdo do primeiro impulso;
AV, = impulso total para inser¢do do veiculo espacial na primeira Orbita de

transferéncia.

Para o segundo passo aplica-se um impulso para inserir o veiculo espacial na oOrbita

Halo, a partir da orbita de transferéncia T;. Esse impulso ¢ dado por:

AV2 = \/(Vhlx - thfx )2 + (Vh thfy )2 + (Vh - thfz )2 (67)

ly — 1z
onde:
Vi, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo na orbita T, quando da
sua chegada na orbita Halo, imediatamente antes da aplicagdo do segundo
impulso;
Vh,y ., = componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando de sua insergdo
na orbita Halo, imediatamente apos a aplicagdo do segundo impulso;

AV, = impulso total para inser¢ao do veiculo espacial na orbita Halo.
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Desta forma o consumo total (AV) ¢ obtido, somando-se os consumos AV, e AV,:

AV = AV + AV, (68)

Y

FIGURA 6.11 — Esquema da manobra de transferéncia da Terra para 6rbita Halo.

A Tabela 6.6 mostra os consumos para transferéncias entre um ponto em uma 6rbita ao

redor da Terra com 7000 km de altitude e os pontos das orbitas Halo.

Os valores em negrito da Tabela 6.6 correspondem ao minimo valor de consumo
referente a cada manobra.

Nota-se que o valor sombreado representa o minimo valor de consumo quando se deseja
uma transferéncia de uma orbita de estacionamento localizada a 7000 km ao redor da

Terra para qualquer uma das orbitas do tipo Halo obtidas neste Capitulo.
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TABELA 6.6 — Transferéncias entre a Terra e as Orbitas Halo.

Da Terra para:| t Av
a 3,0{0,418349677
b 3,010,418319149
c 3,010,423562635
d 3,0{0,432409174
e 3,0{0,432431131
f 3,0{0,432451086
g 3,0{0,426146511
h 3,0[0,418383444
1 3,0[{0,418349677
2 3,0(/0,418319208
3 3,0{0,423562864
4 3,0[0,432386812
5 3,0{0,432432723
6 3,0{0,432470627
7 3,0{0,426146902
8 3,0{0,418383512
9 3,0{0,418452709
10 3,010,418363662
11 3,0{0,423604611
12 3,0{0,432804991
13 3,0(0,434181579
14 3,0{0,433915793
15 3,0{0,426348077
16 3,0{0,419622708

6.6 — Manobra a partir da Lua até uma Orbita Tipo Halo

Simulam-se as transferéncias orbitais onde o veiculo espacial deve deixar a orbita da
Lua a partir de um ponto localizado a 1960 km do centro da Lua. O ponto final da
transferéncia serd um dos oito pontos de cada uma das trés orbitas Halo mostradas na

secdo 6.4.
Resolve-se o problema de Lambert para todas as transferéncias, como descrito

anteriormente. A Tabela 6.7 mostra os resultados dos consumos obtidos para estas

transferéncias.
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TABELA 6.7 — Transferéncias entre a Lua e as Orbitas Halo.

Da Lua para: | t Av

1,7]0,047443483
1,710,047838633
2,010,034175769
1,8(0,027808631
1,810,027860390
1,810,027916782
1,310,059567288
1,610,048316145
1,610,048424149
1,6 0,048329438
2,010,034176640
1,8(0,028065511
1,810,028191340
1,810,028327209
1,310,059576870
1,6]0,048518158
1,210,064691318
1,210,058904008
1,9(0,034666497
1,310,040878246
1,310,045020993
1,310,050429683
1,210,065948251
1,1]0,068207850

el el Ll el Bl Y
alalnlewlol=|as[elcc|R|n|n|a|w N[~ | w0 [&]o (o

Os valores em negrito da Tabela 6.7 correspondem ao minimo valor de consumo

referente a cada manobra.

Nota-se que o valor sombreado representa o minimo valor de consumo quando se deseja
uma transferéncia de uma orbita de estacionamento localizada a 1960 km ao redor da
Lua para qualquer uma das 6rbitas do tipo Halo obtidas neste Capitulo.

6.7 — Conclusoes

Foi proposto e desenvolvido um novo método para o célculo de manobras orbitais

envolvendo oOrbitas do tipo Halo. O método ¢ baseado na discretizagdo das 6rbitas Halo
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em um certo numero de pontos e a conseqiiente aplicacdo do método de Lambert,
utilizado dentro do problema restrito de trés corpos para cada par de pontos possiveis.
Com isso, obtém-se familias de trajetorias de transferéncias identificadas pelo tempo da
manobra. Estes resultados sdo importantes em andlise de missdes, pois oferecem uma

grande variedade de opgdes de trajetorias.

O problema de transferéncia envolvendo 6rbitas do tipo Halo com tempo fixo ¢ pouco
explorado na literatura. A Unica referéncia tratando de um problema similar ¢ Correa et
al (2002) porém, esta referéncia considera o sistema de primarios Terra-Lua e mostra
apenas transferéncias entre a Terra e as Orbitas halo. Para este tipo de manobra o
consumo minimo se situa na faixa de 6 km/s a 7 km/s. No presente capitulo foi
encontrado o valor de 12 km/s. Este fato ¢ esperado, dado que, o sistema Terra-Sol aqui
considerado, possui dimensdes muito maiores a serem vencidas pelo veiculo espacial e
a Terra também possui uma massa real maior que a massa da Lua. Quando a
comparagdo ¢ feita em unidades candnicas, o consumo obtido no sistema Terra-Sol ¢é
menor, cerca de 0,41 contra cerca de 6. Isto ¢ justificado pelo fato da Terra, no sistema
Terra-Sol, ter uma massa relativa menor que a massa da Lua no sistema Terra-Lua. Este
efeito gravitacional menor do primario colabora na redu¢cdo do consumo, quando

considerados os termos relativos.
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CAPITULO 7

MANOBRAS ORBITAIS DE RENDEZ-VOUS ENVOLVENDO ORBITAS DO
TIPO HALO

7.1 — Introducao

Para ocorrer um encontro entre dois veiculos espaciais (rendez-vous) € necessario que o
instante de suas chegadas em um ponto pré-determinado no espago seja 0 mesmo para
os dois veiculos considerados. O veiculo a ser transferido chama-se “interceptador” e o

veiculo a ser interceptado chama-se “alvo”.

Muitos trabalhos nesse assunto foram publicados na literatura a partir da década de 60
até os dias atuais. Em geral, sdo estudados métodos impulsivos que executem a manobra
desejada. Alguns dos trabalhos pioneiros nessa linha sdo: Billik e Roth (1967); Prussing
(1969 e 1970); Gross e Prussing (1974). Trabalhos mais recentes considerando o mesmo
modelo impulsivo e também a possibilidade de empuxo continuo também existem na
literatura. Entre eles podem ser destacados: Prussing (1969), Wolfsberger et al (1983);
Prussing e Chiu (1986); Prussing (1988); Mirfakhraie (1990); Humi (1993); Lee e
Cochran (1993); Lembeck e Prussing (1993); Mirfakhraie e Conway (1994); Shaohua et
al (1994); Yuan e Hsu (1994); Pardis e Carter (1995), Tauer et al (1995); Stern e Fowler
(1985); Yu (1995); Lopez e Mcinnes (1995).

Neste trabalho, serd estudado o problema de rendez-vous envolvendo 6rbitas do tipo
Halo baseado no método numérico (Prado, 1996), que pode resolver o problema sem as

hipoteses simplificadoras utilizadas nos métodos analiticos.
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7.2 — O método de Rendez-vous

As condigdes iniciais para resolver este problema sdo: as orbitas do alvo e do
interceptador, incluindo a informagdo requerida para especificar suas posi¢des nas
orbitas e o tempo maximo de v6o para a manobra. A solugdo procurada ¢ a transferéncia
de orbita que satisfaca todas as condicdes iniciais e que necessite de um impulso total
minimo (a adi¢do das magnitudes dos dois impulsos aplicados). Para obter a solucao
deste problema, ¢ formulado e resolvido o Problema de Lambert (mostrado no Capitulo
6) associado com cada transferéncia particular. Com as solugdes dadas por esta rotina
computacional, ¢ possivel calcular a magnitude de todos os impulsos que devem ser
aplicados. O método aqui exposto foi desenvolvido em Prado e Broucke (1996) e

adaptado para 6rbitas do tipo Halo no presente trabalho.

Para a presente pesquisa, o0 modelo assumido para o controle do interceptador ¢ uma
manobra bi-impulsiva. O primeiro impulso ¢ aplicado em um tempo to, de tal modo que
o interceptador e o alvo se encontrem em tr, quando o segundo impulso ¢ aplicado com
a intencao de colocar o interceptador na mesma 6rbita do alvo. O caso mais simples ¢ o
de uma transferéncia direta, onde o interceptador intercepta o alvo antes de fazer uma
revolucdo completa ao redor do corpo atrator. Transferéncias onde uma ou mais
revolugdes sao completadas pelo interceptador antes de se encontrar com o alvo também
sdo possiveis. A questdo considerada aqui ¢ como (magnitude e dire¢ao) e quando
executar esses dois impulsos para obter a manobra que tem o consumo de combustivel
total AV minimo. Para responder esta pergunta, foi utilizado o procedimento descrito a

seguir.

As orbitas inicial e final s3o determinadas como uma condi¢do do procedimento. A
informacao sobre a posicao das espagonaves em suas Orbitas também ¢ requerida e ¢
dada. Entdo, os parAmetros seguintes sdo especificados: o tempo inicial da manobra t,
um valor para o limite inferior do tempo de transferéncia (tr - ty), um valor para o limite

superior do mesmo tempo de transferéncia, um valor para o incremento do tempo de
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transferéncia e o numero de revolugdes do interceptador antes de encontrar o alvo. Com

esses parametros, aplica-se um algoritmo, cujas etapas sdo: (Prado, 1996).

a) O valor do limite inferior para o tempo de transferéncia ¢ considerado como

sendo o tempo de transferéncia At da manobra;

b) Utilizando-se as orbitas Halo determinadas pelo método de Lindested-Poincaré,
os elementos Cartesianos do interceptador no momento inicial da manobra ty sdo

calculados. Esta posi¢ao ¢ chamada de 1, e esta velocidade de v ;

¢) Utilizando-se novamente orbitas Halo determinadas pelo método de Lindested-
Poincaré, os elementos Cartesianos do alvo no momento final da manobra tr = 1

+ At sdo calculados. Esta posigdo ¢ chamada de T, e esta velocidade de v, ;

d) Assume-se um valor para o numero de revoluc¢des K do interceptador (nimero de
orbitas completas que o interceptador realiza durante a manobra). Entdo, com t,,
V., I, V;, Ate K, tém-se todos os dados necessarios para resolver o Problema de
Lambert. A solu¢do do Problema de Lambert (dentro da dinamica dada pelo
problema restrito de trés corpos) fornece a oOrbita de transferéncia, o tempo de

transferéncia e o AV requerido, podendo ter nenhuma, uma ou duas solugdes;

e) Entdo, soma-se um passo de tempo para o tempo de transferéncia e retorna-se ao

segundo passo com o novo tempo de transferéncia At.

Para estudar a manobra de rendez-vous oOtima serdo executadas varias simulacoes
utilizando o algoritmo descrito acima. Todos os valores serdo expressos em unidades

canoOnicas e os angulos em graus. As unidades candnicas sao adimensionais.
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7.3 — Resultados

Realizam-se manobras envolvendo as Orbitas descritas na Tabela 6.1 com 3 = 0,008 e 3

=0,01. A Tabela 7.1 descreve os resultados dentro da dinamica do problema restrito de

trés corpos para o sistema Sol-Terra-veiculo espacial.

TABELA 7.1- Rendez-vous de Minimo Consumo em torno de L;

a para: T Av o4 o ()
2 8,500414725233725x10™ | 0,021500889 [ 167,531020658 | 12,495760052 | 42
3 0,6630323485682311 0,025462260 | 126,955697291 | 169,555798346 | 90
4 1,513073821091602 0,002077639 | 3,593659927 5,958056515 |143
5 1,530074650542069 0,002179833 | 3,938414503 6,202651889 |180
6 1,547075479992536 0,002400914 | 4,826906607 6,781118155 |[233
7 2,397116952515913 0,068707276 | 115,826667134 | 108,564560845 | 90
8 3,051648886358922 0,128747314 {100,838576128 | 100,747082103 | 42

b para: T Av o o2 )
2 8,500414725233725x107 [0,019724836 | 6,336605214 | 6,313821662 | 42
3 0,6630323485682311 |0,001454856 | 4,041920513 | 7,999182397 | 90
4 1,513073821091602 |0,001939987| 4,543323206 | 5,647864440 |143
5 1,530074650542069 |0,002066808 | 5,002409316 | 6,019804007 |[180
6 1,547075479992536 |0,002403674 | 6,242445425 | 7,004297927 |233
7 2,397116952515913 0,0687434241116,200415450|108,673665484 | 90
8 3,051648886358922 |0,128713041|100,899246178|100,751392047 | 42
¢ para: T Av o4 7 )
2 8,500414725233725x107 | 1,029658505 | 129,134713431 | 169,600524105 | 42
3 0,6630323485682311 |0,012405477 | 74,701018074 | 129,827336985| 90
4 1,513073821091602 |0,017954586 | 91,425462079 | 11,628279122 | 143
5 1,530074650542069 10,018202023 | 91,780856109 | 11,366251167 | 180
6 1,547075479992536 |0,018459539 | 92,140492482 | 11,111208178 |233
7 2,397116952515913  |0,0612768231102,138256439 (102,901866102 | 90
8 3,051648886358922 10,128956532(102,050236738 | 100,310690878 | 42
d para: T Av o ol ¢
2 8,500414725233725x107 [ 0,647429491 | 90,105688496 |89,469519058 | 42
3 0,6630323485682311 |0,0196872441126,499198397|58,463111034| 90
4 1,513073821091602 | 0,016679181 | 84,162787185 |56,285642512 |143
5 1,530074650542069 |0,016919548 |76,125583869 |66,846508213|180
6 1,547075479992536 |0,017333593|68,632228550 |77,502148564 233
7 2,397116952515913 | 0,048289449 | 124,758252982 | 80,880438617 | 90
8 3,051648886358922 10,123946374|74,461740834 [99,950329076 | 42
( Continua ).
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TABELA 7.1 —( Conclusao ).

e para: T Av o4 o2 )
2 8,500414725233725x107 [ 0,647692121 [91,218277983 |87,906043785 | 42
3 0,6630323485682311 |0,019785328|126,201286513|57,880423071| 90
4 1,513073821091602 | 0,016706242|79,660694140 |61,080663876|143
5 1,530074650542069 |0,016961498 | 71,624030832 |71,667060794 | 180
6 1,547075479992536 | 0,017763850|81,668185694 |66,718420494 |233
7 2,397116952515913 0,048223004 | 124,423362081 [ 80,875911352 | 90
8 3,051648886358922 |0,048223004 | 124,423362081 | 80,875911352| 42

f para: T Av o o )
2 8,500414725233725x107 [ 0,648297086 | 92,328698127 |86,344737342 | 42
3 0,6630323485682311 |0,019884319|125,907590728|57,323762060 | 90
4 1,513073821091602 | 0,016733135|75,134846788 |65,914178555|143
5 1,530074650542069 |0,017003662|67,267485406 |76,332778930|180
6 1,547075479992536 |0,017461571 |60,799462404 |85,884086587|233
7 2,397116952515913  |0,048154331|124,090467315 [ 80,871355332| 90
8 3,051648886358922 |0,123838159|74,291465334 199,958037416| 42

g para: T Av o o2 ¢
2 8,500414725233725x107 [ 1,044775106 | 50,254993170 | 9,263151835 | 42
3 0,6630323485682311 |0,017893295|36,497217619 | 36,565430068 | 90
4 1,513073821091602 | 0,032731491|126,743485109 | 125,335497188 | 143
5 1,530074650542069 |0,033891805 | 126,782977741|126,063793501 | 180
6 1,547075479992536  |0,035005214|126,818220410 | 126,750457041 |233
7 2,397116952515913  10,060906966 | 109,960390650 | 114,504130017| 90
8 3,051648886358922 |0,122889122|94,564395685 |100,863553816 | 42

h para: T Av o ol )
2 8,500414725233725x107 [0,038743915 | 4,183774562 | 4,240565610 | 42
3 0,6630323485682311 |0,001476024 | 4,222842423 | 9,940437029 | 90
4 1,513073821091602 |0,002016318| 5,991854485 | 5,350605968 |[143
5 1,530074650542069 10,002197213| 6,614137510 | 5,939897564 |180
6 1,547075479992536 |0,002745843 | 8,438686599 | 7,706401464 |[233
7 2,397116952515913 0,068768833 [ 116,528805613 | 108,782206287 | 90
8 3,051648886358922 |0,128686275|101,023305405 | 100,755774733 | 42

Os valores em negrito da Tabela 7.1 correspondem ao minimo valor de consumo de

combustivel a partir de um dado ponto na 6rbita inicial referente a cada transferéncia.
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O sombreado representa o minimo valor de consumo de combustivel dentre todas as
manobras que ocorreu de uma orbita inicial do tipo halo com 3 = 0,008 no ponto b para

uma orbita final com 3 = 0,01 no ponto 3.

7.4 — Conclusoes

Um algoritmo numérico foi proposto e implementado com sucesso para resolver o
problema de rendez-vous entre veiculos espaciais que estdo em duas Orbitas Halo

distintas.

O método ¢ baseado na discretizacdo das orbitas Halo e na solugdo do problema de

Lambert entre pares de pontos, conforme o Capitulo 6.

O resultado obtido com esta manobra tem grande utilidade e pode ser aplicado a
planejamentos de missdes. Considera-se a possibilidade de uma missdao Terra-Lua onde
uma parte dos equipamentos fique estacionada em uma oOrbita Halo. Neste caso a
manobra que levard o veiculo espacial da Lua para 6rbita Halo serd uma manobra de
rendez-vous. Existe também a op¢do de transferir o veiculo da Lua para uma orbita
Halo qualquer (sem o vinculo de rendez-vous) e depois efetuar o encontro entre eles

através do rendez-vous entre as Halos.

O unico trabalho encontrado abordando o topico de rendez-vous entre orbitas Halo ¢ o
de Jones e Bishop (1994). Porém, estuda apenas a fase final da manobra, de forma que

nao ¢ possivel uma comparagao direta quanto aos consumos obtidos.

O valor de consumo encontrado para manobras de rendez-vous é sempre superior ao da
manobra com tempo livre. Este resultado ¢ esperado, dado que o rendez-vous acrescenta
um vinculo a manobra, e isto restringe regides permitidas a manobra em relacdo a

manobra com tempo livre.

112



CAPITULO 8

APLICACOES DE MANOBRAS ORBITAIS

- Missdo completa no sistema Terra-Lua -

8.1 - Introducao

Neste capitulo estuda-se uma missdao completa para um veiculo espacial viajar entre a
Terra e a Lua, passando por uma orbita de estacionamento do tipo Halo em torno do
ponto lagrangiano intermediario L;. Uma aplicagdo usual para essa manobra ¢ a
economia de combustivel gerada para uma missdo lunar que utiliza a 6rbita Halo para
manter equipamentos necessarios na transferéncia entre a Terra e a Lua, mas que nao sao
necessarias em Orbita lunar. Este equipamento ndo tem que ser colocado e retirado da
orbita lunar, o que pode gerar uma economia de combustivel. Porém, para essa estratégia
obter o efeito desejado, resolve-se o problema de transferéncia entre a Terra e a érbita
Halo e entre a orbita Halo e a Lua de maneira a minimizar o combustivel com o tempo

final livre de restri¢oes.

A principal motivagdo para este Capitulo ¢ demonstrar a viabilidade de uma missdo
completa de uma o6rbita ao redor da Terra a uma orbita ao redor da Lua que oferece a
possibilidade de uma economia de combustivel devido a permanéncia de equipamentos
na oOrbita Halo. Esta possibilidade foi mostrada em Belbruno e Miller (1993). A
desvantagem deste tipo de manobra se faz com relagdo ao tempo da missdo que passa de

cinco dias (manobra de Hohmann) para cinco meses.

Utiliza-se a técnica do “Problema de Lambert”, descrita no Capitulo 6, para as manobras
de transferéncia. Aplicagdes possiveis para essa manobra envolvem situagcdes onde a
passagem pela orbita Halo ocorra devido a uma necessidade da missao, tais como visitas
a possiveis estagoes ou veiculos espaciais ali colocados ou missdes onde a economia de
combustivel seja compensadora. O requisito de vinculo temporal seria uma restrigao

adicional ao problema, devido a fatores tais como: presenca de seres humanos no veiculo
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espacial, necessidade de uma manobra de rendez-vous com outros veiculos espaciais,

etc.

8.2 — A Missao Completa Terra-Halo-Halo-Terra

Para o primeiro passo da manobra completa aplica-se um impulso que retira o veiculo

espacial de uma orbita de estacionamento em torno da Terra e o coloca em uma orbita de

transferéncia entre a Terra e a 6rbita Halo. Este primeiro impulso é dado por:

onde:

AV, = (Vs, =V, ] +(Vs, =Vt P +(Vs, ~ Vt,, (8.1)

Vs, y.,= componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando em érbita da Terra a

7000 km, imediatamente antes da aplica¢ao do primeiro impulso;

Vtjixy, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando da inser¢do na
trajetoria Ty, imediatamente depois da aplicagdo do primeiro impulso;
AV, = impulso total para insercdo do veiculo espacial na primeira oOrbita de

transferéncia.

Para o segundo passo aplica-se um impulso para inserir o veiculo espacial na Orbita

Halo, a partir da orbita de transferéncia T;. Este impulso ¢ dado por:

onde:

AV, =/(Vh, =Vt )’ +(Vh,, — Ve, ] +(Vh, - Vt,, )’ (8.2)

ly - 1z

Vi, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo na orbita de T quando da
sua chegada na orbita Halo, imediatamente antes da aplicacdo do segundo
impulso;

Vh,y ., = componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando de sua inser¢do na

orbita Halo, imediatamente apds a aplicagdo do segundo impulso;
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AV, = impulso total para inser¢do do veiculo espacial na 6rbita Halo.

Para o terceiro passo aplica-se um terceiro impulso para inserir o veiculo espacial na
trajetoria de transferéncia T,, que leva o veiculo da orbita Halo até a Lua. O ponto de
saida mais econdmico nao ¢ o mesmo ponto de chegada da trajetoria T;, o que implica
em uma espera na orbita Halo independente dos objetivos da missdo. Sendo assim, o

terceiro impulso ¢ dado por:

AV, = \/(thx -Vt )2 + (Vth -Vt )Z + (th - Vt,, )2 (8.3)

2iy
onde:
Vtixy, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo na orbita de T, quando da
sua chegada na 6rbita Halo, imediatamente apos a aplicag@o do terceiro impulso;
Vh,, ,, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando na orbita Halo no
instante da sua insercdo na trajetéria T, imediatamente antes da aplicacdo do
terceiro impulso;
AV; = impulso total para inser¢ao do veiculo espacial na trajetoria de transferéncia
2.
Para o tltimo passo da viagem de ida até a Lua aplica-se um quarto impulso que insere o
veiculo espacial em sua orbita final ao redor da Lua. A magnitude desse quarto impulso €

dada por:

AV, = (VL ~Vt,, ¥ + (VL, Ve, F +(VL, - Vt,, ) (8.4)

onde:
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Vi y, = componentes X, y, z da velocidade do veiculo quando na trajetoria T, no
instante de sua inser¢do em Orbita lunar, imediatamente antes da aplicagao do
quarto impulso;

VL., ,= componentes X, y, z da velocidade do veiculo espacial quando em orbita
da Lua a 1960 km, imediatamente apos a aplicagdo do quarto impulso;

AV 4 = impulso total para inser¢ao do veiculo espacial em orbita da Lua.

Desta forma o consumo total (AV) ¢é obtido, somando-se os consumos:

AV = AV, + AV, +AV; + AV, (8.5)

AV,

Orbita de transferéncia 1 T
1

FIGURA 8.1 - Geometria do problema.

A Figura 8.1 ilustra a manobra completa para a viagem de ida até a Lua. Para a viagem
de retorno até a Terra utiliza-se a mesma técnica para a transferéncia entre as oOrbitas
Halo e a Terra e a técnica de rendez-vous descrita no Capitulo 6 para o encontro do sub-
veiculo espacial que deixa a 6rbita da Lua com o veiculo espacial que se encontra na

orbita Tipo Halo.
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8.3 — Resultados para a Dinamica de Trés Corpos

Para as transferéncias orbitais deste capitulo assume-se que o veiculo espacial deve
deixar a orbita da Terra em um ponto localizado a 7000 km do centro da Terra. O ponto
final da transferéncia serda um de quatro pontos de cada uma das trés oOrbitas Halo
obtidas. Necessita-se desta discretizagdo das orbitas Halo para a utiliza¢do e solug¢do do
método de Lambert. Devido ao fato do problema de Lambert ndo ter solu¢do tnica,
existe uma grande dificuldade em obter solu¢do de menor consumo de combustivel.
Existem diversos minimos locais ¢ os métodos numéricos testados possuem grande
dificuldade em obter os minimos globais. Sendo assim, foi adicionado o vinculo de que a
trajetoria de transferéncia procurada pelo algoritmo numérico seja tangente ao
movimento anterior na Orbita de estacionamento em torno de Terra. Com isso, minimiza-
se o impulso inicial da manobra e a busca da manobra de menor consumo se restringe as
manobras do tipo Hohmann (impulsos tangentes). A seguir, obtém-se consumo de cada

transferéncia, com o objetivo de encontrar a transferéncia com o menor consumo.

Uma discretizagdo em um nimero maior de pontos da 6rbita Halo leva a uma precisao
maior na busca do minimo, porém com um maior esfor¢co computacional em termos de

tempo de processamento.

A seguir, estuda-se o consumo para transferéncias a partir dos pontos que pertencem a
Halo até um ponto em uma orbita com 1960 km de altitude em torno da Lua. Utiliza-se a
técnica de rendez-vous para o retorno da Lua até uma orbita Halo, devido a necessidade
de se encontrar com o veiculo que ficou nesta oOrbita. Para as transferéncias entre as
orbitas Halo, os pontos foram escolhidos de um tal modo que o tempo que o veiculo
espacial gasta para viajar entre eles seja constante. A seguir, combina-se cada ponto da
orbita inicial com cada ponto da orbita final. Para cada par de pontos, resolve-se o
problema de Lambert para uma série de tempos de vdo. Entdo, a manobra de minimo

consumo de combustivel para cada par de pontos ¢ listada na Tabela 8.1.
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Para este primeiro estudo, geram-se trés Orbitas Halo diferentes, com a aplicagdo do
método de Lindested-Poincaré. Todas elas pertencem a mesma familia ao redor do ponto
lagrangiano L;. A diferenca entre elas ¢ expressa pelo parametro B, que representa a
amplitude linear no eixo z. Em termos deste parametro, as Orbitas utilizadas neste estudo
sdo: 0,001; 0,05, e 0,100. A Figura 8.2 mostra estas orbitas Halo, ja discretizadas nos

quatro pontos.

0.020
0.010
0.000 |
-0.010 |
-0.020 |

FIGURA 8.2 - Orbitas Halo que mostram os pontos utilizados para as transferéncias.
A Tabela 8.1 mostra a posicao e a velocidade, no sistema girante, para os quatro pontos

nos quais as Orbitas foram discretizadas e para todas as trés Orbitas determinadas. Esta

tabela também define a nomenclatura utilizada para os pontos.
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TABELA 8.1 - Posicao e Velocidade, no Sistema Girante, para os Quatro Pontos das

Orbitas Halo.
Orbita HALO 1 (B =0,001)
X y z VX vy vZ ponto
0,8550346 0 1,41181571x10™ 0 -0,13357503945 0 1
0,8446384 | -5,555764x107 | 5,5244823x10” | -3,5035189x107 | -1,4193513x10~ | -3,430358x10* | 2
0,8236527 0 -1,6185533x10™ 0 0,1261723 0 3
0,8446384 | 5,555764x107 | 5,5244823x10” | 3,5035189x107 | -1,4193513x107 | 3,430358210" | 4

Orbita HALO 2 (B = 0,05)

y z VX vy vz ponto
0,855364 0 7,0536659x10° 0 -0,13499743 0 a
0,8448171 | -5,6101007x107 | 1,6340096x10” | -3,5429034x107 | -1,4204071x107 | -1,7149859x10° | b
0,8236527 0 -7,0536659x10° 0 0,13499743 0 c
0,8446384 | 5,6101007x107 | 1,6340096x10” | 3,5429034x107 | -1,4204071x107 | 1,7149859x1072 | d

Orbita HALO 3 (B =0,1)

y z VX vy vz ponto
0,856353 0 1,4075205x107 0 -0,13919989 0 e
0,845349 | -5,7701918x107 | -3,4341665x10° | -3,659545x107 | 1,422379x107 | -3,428782x102 | f
0,823642 0 -1,623469x107 0 0,13044728 0 g
0,845349 | 5,7701918x107 | 3,4341665x107 | 3,659545x107 | -1,422379x107 | 3,4287826x102| h

A seguir, estuda-se a transferéncia entre as diferentes orbitas Halo. A Tabela 8.2 mostra
os consumos para transferéncias entre um ponto em uma Orbita ao redor da Terra com

7000 km de altitude e os pontos das dorbitas Halo.

Para as tabelas deste capitulo as linhas em negrito representam os consumos minimos
entre cada oOrbita e a linha sombreada representa o valor de consumo minimo dentre

todas as manobras.

A Tabela 8.3 mostra o consumo para transferéncias entre as orbitas Halo e um ponto em

uma orbita com 1960 km de altitude ao redor da Lua.

A Tabela 8.4 mostra os resultados obtidos para cada ponto da érbita assumida como
inicial combinada com todos os quatro pontos da orbita assumida como final. As linhas
marcadas representam as transferéncias com menor consumo, onde esta registrado o

tempo e o consumo de cada manobra.
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A Tabela 8.5 representa os consumos do encontro do veiculo espacial envolvendo a

orbita da Lua e as 6rbitas do tipo Halo.

A Tabela 8.6 representa os consumos do encontro do veiculo espacial entre as orbitas do

tipo Halo.

TABELA 8.2 — Transferéncias entre a Terra e as Orbitas Halo no Sistema Terra-Lua.

Da Terra pra Halo | t Av Para Terra da Halo | t Av

1 1,5] 0,989468170 1 1,5 0,988934623
2 1,6 | 1,254305096 2 1,4 1,253298050
3 1,5] 1,228422645 3 1,5 1,227564215
4 45| 1,169758074 4 39| 4,386580178
a 1,5] 0,988210419 a 1,5| 0,987189139
b 1,6 | 1,252341424 b 1,4 1.251709287
c 1,5] 1,229551750 c 1,5 1.228694321
d 1,4 1,250673612 d Sem convergéncia
e 1,5 | 0,984494785 e 1,5| 0,983497375
f 1,6 | 1,246591335 f 14| 1,247055011
g 1,5] 1,232882171 g 1,5 1,232027757
h 1,4 | 1,246032828 h 3,91 4,398280012

TABELA 8.3 — Transferéncias entre as Orbitas Halo e a Lua no Sistema Terra-Lua.

Para LuadaHalo| t Av Da Lua pra Halo | t Av
1,1 0,525300723 1,1]0,525219888
Sem convergéncia 1,3]0,374734726
1,2 0,265352344 1,210,265202410
1,3 0,374592306 1,0]0,371368244
1,1 0,519728791 1,1]0,519838652
Sem convergéncia 1,3]0,375184078
1,2 0,267432268 1,21 0,267278068
1,3 0,375038032 1,0]0,369724158
1,1 0,503248037 1,1]0,503376304
1,0 0,364600573 1,310,376486086
0,11| 0,253146017 1,210,273425700
6,1 1,051701219 6,3 |0,181703165

—
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TABELA 8.4 — Transferéncias entre as Diferentes Orbitas Halo no Sistema Terra-Lua.

De elpafai 0; — 3A6\§;6 5 De 1 para: t Av
85 | 0,27368657 a 1,03 0,262335939
2 0,62 | 0,038531233
b 0,63 | 0,017876695
3 1,11 |0,193891638 ¢ 1,24 | 0,155990324
D f4 - 0,82 | 0,280661992 d 0,82 | 0,263937248
e f para: t Av De | para: | t Av
1 0,82 | 0,281566563 e 0,85 | 0,273686580
2 1,41 | 0,103938697 f 0,64 | 0,038318047
3 0.75 | 0,038420900 g 1,09 | 0200032945
- 4 : 1,41 |0,061007747 h 0,82 | 0,281566522
e g para: t Av De2para: | t Av
1 1,09 | 0,200032932 a 2,82 | 0,263582076
2 0,77 | 0,268996540 b 0,65 | 0,082047226
3 0.91 | 0253167554 i i
3 e IER c 0,75 | 0,018003250
40 ! d 1,46 | 0,028360674
e 1para. t4 A\I’ De 2 para: t Av
0,64 | 0,038318003 c 0,82 | 0,280662052
2 1,26 | 0,042885496 f 1,32 | 0,100379785
3 [ 078 [0267202707 ¢ | 0.74 [ 0.038510893
S 4 ‘ 1,32 | 0,100379591 h 1,41 | 0,061007929
e ¢ para: t Av De3para: | t Av
a 0,58 | 0,278320134 a 1,24 |0,151801072
b 0,62 | 0,020549708 b 0,77 | 0,250639137
c 1,25 | 0,150105039 ¢ 1.08 | 0243324808
S fd . 0,81 |0,297181426 d 0,75 | 0,017946231
e f para: t Av De3para: | t Av
a 0,81 |0,297647158 e 1,11 [0,193891663
b 0,12 | 0,104410746 £ 0,78 | 0267202718
a ] Coestasess oo o0
, INE X h 0,75 | 0,038420914
e g para: t Av De 4 para: t Av
T ooT [oassasriar ST 1ot TooiTebicis
, , b 1,25 [ 0,017584640
c 0,71 | 0,257150736 c 0,77 | 0,251301416
- hd : 0,75 | 0,020568870 d 0,75 | 0,083913889
chpara: | t Av De 4 para: |t Av
z (1),32 g,ggggéﬁﬁ e 0,62 | 0,038531253
T f 1,26 | 0,042885454
ccl Do B g 2,39 | 1,046032490
, , h 1,41 10,103938115
De a para: t Av De a para: t Av
; (1) ,2; g%ﬁ;i;gg? e 0,58 | 0,278320163
] I f 0,63 | 0,020512544
3 1,24 | 0,151801055 g 1,24 | 0,162766349
, b4 . 0,82 | 0,263582007 h 0,81 | 0,297647138
e b para: t - - Av De b para: t Av
T oos [oosmnsizs I
, X f 0,113 [ 0,100965826
3 0,75 | 0,017946219
4 15| 0.029042611 T [ 00c2083624
S L I h 1,43 |0,062083624
e ¢ para: Av De ¢ para: t Av
1 1,24 | 0,155990325 e 1,25 ] 0,150105086
2 0,77 | 0,251301407
f 0,78 | 0,284484391
3 1,08 | 0,243324804
3 0,745 | 0,017946655 : S5 Toos s
40 ! h 0,75 | 0,020511338
e d para: t Av Dedpara: | t Av
1 0,63 | 0,017876647 e 0,62 | 0,020549726
2 1,25 | 0,017584569 £ 1,26 | 0,050864102
3 1077 10250639145 e [ 077 [0285457143
4 0,65 | 0,082046492 h 0,123 [ 0,104397009
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TABELA 8.5 — Rendez-vous da Lua a Halo no Sistema Terra-Lua.

Da Lua pra Halo t | Av
1 Sem convergéncia
2 0,624999090 1,449683579
3 1,371949222 1,378433578
4 2,118899355 1,607362233
a Sem convergéncia
b 0,624999090 1,451590397
C 1,371949222 1,379516606
d 2,118899355 1,606787048
€ Sem convergéncia
f 0,624999090 1,457233569
g 1,371949222 1,382710346
h 2,118899355 1,605093726

TABELA 8.6 — Rendez-vous entre Halos no Sistema Terra-Lua.

De Halo 1 para t Av

b 0,624999090 | 0,018003916

c 1,371949222 | 0,250932382

d 2,118899355 | 0,582090706

f 0,625304873 | 0,038677599

g 1,372620453 | 0,355653877 DaTialo s pora - -

h 2110936033 | 0.979663381 f 0,625304873 | 0,020676104
De Halo 2 para L Av A 1,372620453 | 0,257507881

b 0,624999090 | 0,185393928 h 2,119936033 | 0.575964064

c 1,371949222 | 0,292758509 Da Tialo b pors - —

d 2,118899355 | 0,160383239 f 0,625304873 | 0,194415600

f 0,625304873 | 0,192047007 : J

. 1372620453 | 0.307767330 g 1,372620453 | 0,303069899
De Halo 3 para t Av Da Halo ¢ para t Av

b 0,624999090 | 0.275857005 f 0,625304873 | 0,303875659

¢ 1371949222 | 0319743723 8 1,372620453 | 0428775483

q 2.118899355 | 3.910289632 h 2,119936033 | 3,912118964

f 0,625304873 | 0,289655428 Da Halo d para t Av

g 1,372620453 | 0,384669316 f 0,625304873 | 0,267449955

h 2,119936033 | 3,910961182 g 1,372620453 | 0,558586891
De Halo 4 para n v h 2,119936033 | 0,946027489

b 0624999090 | 0,257996278

c 1,371949222 | 0520572358

d 2,118899355 | 0,946544511

f 0,625304873 | 0,265064705

g 1,372620453 | 0,546784028

h 2,119936033 | 0,946103885

Os resultados obtidos estdo dentro do esperado. As manobras entre as Orbitas do tipo

halo possuem um consumo muito inferior as manobras que envolvem 0s primarios, pois
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a maior distancia dos pontos de aplicacdo dos impulsos em relagdo aos corpos com
massa reduz a forca gravitacional recebida. Quando se analisam as manobras que
envolvem os primarios, nota-se que a manobra de escape da Terra possui um consumo
muito maior em relagdo a manobra que envolve a Lua, fato este, justificado pela massa

da Terra ser de oitenta e uma vezes superior a da Lua.

8.4 — Hipoteses para a Missao

Para desenvolver a missao utilizam-se as tabelas anteriores para os valores de consumos
das transferéncias e consideram-se algumas possibilidades, descritas esquematicamente

abaixo:

Para a ida, consideramos seis possibilidades:

a) Transferéncia de um veiculo espacial de uma orbita ao redor da Terra para a orbita
com B = 0,1. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,984494785 com tempo de
transferéncia t = 1,5. Este veiculo permanece nesta orbita, de onde um sub-veiculo ¢
langado e realiza uma transferéncia desta 6rbita Halo com 3 = 0,1 para a 6rbita ao redor
Lua. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,253146017 com tempo de transferéncia t =
0,11. O consumo total obtido ¢ AV = 1,237640802 com tempo total de transferéncia t =
1,61.

b) Transferéncia de um veiculo espacial de uma orbita ao redor da Terra para a 6rbita
Halo com 3 = 0,05. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,988210419 com tempo de
transferéncia t = 1,5. Este veiculo permanece nesta orbita, de onde um sub-veiculo ¢
lancado e realiza uma transferéncia desta 6rbita Halo com 3 = 0,05 para a 6rbita ao redor
Lua. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,267432268 com tempo de transferéncia t =
1,2. O consumo total obtido ¢ AV =1,255642687 com tempo total de transferéncia t =
2,7.

¢) Transferéncia de um veiculo espacial de uma orbita ao redor da Terra para a érbita
com B = 0,001. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,989468170 com tempo de

transferéncia t = 1,5. Este veiculo permanece nesta orbita, de onde um sub-veiculo ¢
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langado e realiza uma transferéncia desta orbita Halo com B = 0,001 para a 6rbita ao
redor Lua: AV = 0,265352394 com tempo de transferéncia t = 1,2. Nesta etapa o
consumo obtido ¢ AV = 1,254820514 com tempo total de transferéncia t =2,7.

d) Agora se consideram as transferéncias entre as orbitas Halo. Tem-se: Transferéncia do
veiculo espacial de uma orbita ao redor da Terra para a 6rbita Halo com 3 = 0,1. Nesta
etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,984494785 com tempo de transferéncia t = 1,5. Este
veiculo permanece nesta oOrbita. Realiza-se a transferéncia do sub-veiculo desta orbita
Halo com B = 0,1 para a orbita do tipo Halo com 3 = 0,001. Nesta etapa o consumo
obtido ¢ AV = 0,03831800 com tempo de transferéncia t = 0,64. Agora realiza-se a
transferéncia do sub-veiculo da orbita Halo com = 0,001 para orbita ao redor Lua.
Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,265352344 com tempo de transferéncia t = 1,2.
O consumo total obtido ¢ AV =1,288165129 com tempo total de transferéncia t = 3,34.
e) Transferéncia do veiculo espacial de uma orbita ao redor da Terra para a 6rbita Halo
com B = 0,1. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,984494785 com tempo de
transferéncia t = 1,5. Este veiculo permanece nesta orbita. Realiza-se a transferéncia do
sub-veiculo desta 6rbita Halo com 3 = 0,1 para a 6rbita Halo com § = 0,05. Nesta etapa o
consumo obtido ¢ AV =0,020511341 com tempo de transferéncia t = 0,75. Realiza-se a
transferéncia do sub-veiculo desta orbita Halo com 3 = 0,05 para orbita ao redor Lua.
Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,26732268 com tempo de transferénciat=1,2. O
consumo total obtido ¢ AV = 1,272328806 com tempo total de transferéncia t = 3,45.

f) Transferéncia do veiculo espacial de uma 6rbita ao redor da Terra para a 6rbita Halo
com B = 0,05. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,988210419 com tempo de
transferéncia t = 1,5. Este veiculo permanece nesta orbita. Realiza-se a transferéncia do
sub-veiculo desta orbita Halo com 3 = 0,05 para a orbita Halo com 3 = 0,001. Nesta
etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,017584569 com tempo de transferéncia t = 1,25.
Realiza-se a transferéncia do sub-veiculo desta o6rbita Halo com 3 = 0,001 para o6rbita ao
redor Lua. Nesta etapa o consumo obtido ¢ AV = 0,265202410 com tempo de
transferéncia t = 1,2. O consumo total obtido ¢ AV = 1,270977398 com tempo total de

transferéncia t = 3,95.
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Concluiu-se que o consumo total minimo para a viagem até a Lua corresponde a hipdtese

a.

Para a volta:

a) O veiculo espacial encontra-se na 6rbita com 3 = 0,1. Efetua-se a manobra de rendez-
vous entre a Orbita de estacionamento ao redor da Lua e a o6rbita Halo com = 0,1.
Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 1,382710346 com tempo de transferéncia
t =1,37. A seguir, efetua-se uma transferéncia da o6rbita Halo com 3 = 0,1 para a 6rbita
ao redor da Terra. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,983497375 com
tempo de transferéncia t = 1,5. O consumo total obtido ¢ AV = 2,366207721 com tempo
total de transferéncia t = 2,87.

b) O veiculo espacial encontra-se na 6rbita Halo com 3 = 0,05. Efetua-se a manobra de
rendez-vous entre a Orbita de estacionamento ao redor da Lua e a orbita Halo com 3 =
0,05. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 1,379516606 com tempo de
transferéncia t = 1,37. A seguir, efetua-se a transferéncia da orbita Halo com = 0,05
para a Orbita ao redor da Terra. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV =
0,987189139 com tempo de transferéncia t = 1,5. O consumo total obtido ¢ AV =
2,366705745 com tempo total de transferéncia t = 2,87.

¢) O veiculo espacial encontra-se na orbita Halo com 3 = 0,001. Efetua-se a manobra de
rendez-vous entre a Orbita de estacionamento ao redor da Lua e a 6rbita Halo com B =
0,001. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 1,378433578 com tempo de
transferéncia t = 1,37. A seguir, efetua-se a transferéncia da o6rbita Halo com 3 = 0,001
para a Orbita ao redor da Terra. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV =
0,988934623 com tempo de transferéncia t = 1,5. O consumo total obtido ¢ AV =
2,367368201 com tempo total de transferéncia t = 2,87.

Agora analisaremos uma situagdo onde o sub-veiculo espacial serd transferido da orbita

em torno da Lua para uma orbita tipo Halo diferente daquela em que o outro veiculo
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espacial se encontra. Desta forma, ¢ feita a manobra de rendez-vous entre as Orbitas
Halo. A adi¢ao da manobra de rendez-vous acrescenta um consumo de combustivel,
porém economiza na substituicdo da manobra de rendez-vous por uma transferéncia
normal entre a orbita em torno da Lua e a o6rbita Halo do veiculo espacial.

d) Sendo assim, considera-se que o veiculo espacial encontra-se na orbita Halo com 3 =
0,1 e o sub-veiculo encontra-se em uma Oorbita Halo com = 0,001. Realiza-se a
transferéncia da oOrbita ao redor da Lua para a drbita do tipo Halo com B = 0,001. Nesta
etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,265202410 com tempo de transferéncia t =
1,2. Realiza-se entdo a manobra de rendez-vous entre a Halo com 3 = 0,001 e a Halo
com 3 =0,1. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,038677549 com tempo de
transferéncia t = 0,62. Finalmente, realiza-se a transferéncia da Halo com = 0,1 para a
orbita ao redor da Terra. Nesta etapa, o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,983497375
com tempo de transferéncia t = 1,5. O consumo total obtido é: AV = 1,287377384 com
tempo total de transferéncia t = 2,32.

e) O veiculo espacial encontra-se ainda na 6rbita Halo com = 0,1, porém o sub-veiculo
encontra-se em uma Halo com B = 0,05. Realiza-se a transferéncia da orbita ao redor da
Lua para a orbita do tipo Halo com 3 = 0,05. Nesta etapa o consumo obtido ¢ dado por
AV = 0,26728068 com tempo de transferéncia t = 1,2. Realiza-se entdo a manobra de
rendez-vous entre a Halo com 3 = 0,05 e a Halo com 3 = 0,1. Nesta etapa o consumo
obtido ¢ dado por AV = 0,166642854 com tempo de transferéncia t = 2,12. Finalmente,
realiza-se a transferéncia da Halo com = 0, 1 para a orbita ao redor da Terra. Nesta
etapa, o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,983497375 com tempo de transferéncia t =
1,5. O consumo total obtido ¢ AV = 1,417203983 com tempo total de transferéncia t =
4,82.

f) O veiculo espacial agora encontra-se na orbita Halo com = 0,05 e o sub-veiculo
encontra-se em uma Orbita Halo com 3 = 0,001. Realiza-se a transferéncia da orbita ao
redor da Lua para a orbita do tipo Halo com 3 = 0,001. Nesta etapa o consumo obtido ¢
dado por AV = 0,265202410 com tempo de transferéncia t = 1,2. Realiza-se entdo a

manobra de rendez-vous entre a Halo com = 0,001 e outra com 3 = 0,05. Nesta etapa o

126



consumo obtido ¢ dado por AV = 0,018003916 com tempo de transferéncia t = 0,62.
Finalmente, realiza-se a transferéncia da Halo com = 0,05 para a orbita ao redor da
Terra. Nesta etapa, o consumo obtido ¢ dado por AV = 0,987189138 com tempo de
transferéncia t = 1,5. O consumo total obtido é: AV = 1,270395464 com tempo total de
transferéncia t = 3,32.

Conclui-se que o consumo total minimo para a viagem de retorno a Terra corresponde a

hipotese f.

Observa-se que o consumo minimo da missdo para a viagem de ida ndo corresponde
ao consumo minimo da missdo para a viagem de volta. Tém-se duas consideragdes a

serem feitas:

1) Calcula-se o minimo consumo da ida com a volta correspondente
(possibilidade a), cujo consumo total obtido ¢ dado por AV TOTAL =
3,603815741 com tempo de transferéncia t = 4,48.

2) Calcula-se o minimo consumo da volta com a ida correspondente
(possibilidade f), cujo consumo total obtido é dado por AV TOTAL =
2,541372862 com tempo de transferéncia t = 7,27.

O menor valor de consumo corresponde ao item 2 cuja possibilidade admitida ¢ a letra f.
Desta forma calcula-se os valores para o consumo de combustivel para esta manobra.
Como o sistema encontra-se em unidades canonicas, faz-se a conversdo destas unidades
para unidades do sistema internacional. Para isto, utiliza-se as seguintes relacgdes:
Unidade canonica de distancia = 384400 km; Unidade canonica de tempo = 4,34 dias;
Unidade candnica de velocidade = 1,023km/s. Tem-se, entdo que o consumo total da
viagem ¢ dado por AV TOTAL = 2,59982446258 km/s e o tempo total de transferéncia é
dado por t = 31,40 dias.

Para se obter uma visdo em relacdo a economia em termos de valores de massa de

combustivel faz-se a conversdao do impulso para variagdo de massa através da equacgao:
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m, —m; = mo[l - exp[; Agvj] (8.6)
spS0

onde:
my = massa inicial do veiculo espacial
m¢ = massa final do veiculo espacial
I, = impulso especifico dado por 320s
go = aceleracio da gravidade da Terra = 9,8m/s’

AV = impulso

Calcula-se apenas para a ida correspondente a hipotese f, por ser a situacdo de maior
aplicacdo pratica encontrada. Parte-se do principio que deseja-se uma massa final de 100
kg em orbita da Lua. Utiliza-se os valores obtidos acima e os de AV na parte da trajetoria
que corresponde a transferéncia da orbita Halo com 3 = 0,05 para outra 6rbita Halo com
B = 0,001 somado a transferéncia desta ultima o6rbita Halo com = 0,001 para a 6rbita de
estacionamento ao redor da Lua. O valor obtido para o impulso ¢ AV = 289,29 m/s. A
massa de combustivel para esta parte do trajeto ¢ 9,664 kg. Sendo assim, a massa que
deverd atingir a 6rbita Halo serd de 209,664 kg incluindo o combustivel, a massa de 100

kg que ficard na 6rbita Halo e a massa de um sub-veiculo de 100 kg que ira orbitar a Lua.

Com estes dados, obtém-se o valor de massa de combustivel para a transferéncia de uma
orbita ao redor da Terra para uma oOrbita Halo com 3 = 0,05. O valor do impulso ¢ dado
por 1010,933 m/s o que implica em uma massa de combustivel de 79,7539 kg. Sendo
assim, o consumo total sera de 79,7539 kg + 9,664 kg = 89,4179 kg com t = 31,4 dias.

Para comparacdo dos resultados, realizam-se os mesmos calculos para obtencdo da
massa de combustivel da manobra de Hohmann no Capitulo 6. O impulso total ¢ dado
por AV, = 3,8457639 km/s e o tempo de transferéncia por t = 3,62824 dias. Desta forma,

a massa de combustivel necessaria seria de 240,869 kg.
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8.5 — Conclusoes

Em primeiro lugar, observa-se a grande economia gerada pela estratégia de transferir o
sub-veiculo da orbita em torno da Lua para uma orbita Halo sem impor a condigdo de
rendez-vous, e apenas numa segunda etapa efetuar o encontro dos veiculos espaciais.

Esta conclusdo ¢ de grande importancia para futuras analises de missoes.

Comparando-se os resultados de consumo total obtido utilizando as orbitas Halo como
estacionamento com a manobra de Hohmann no Capitulo 6, observa-se que a estratégia
aqui sugerida possui um consumo menor. Nota-se ainda que a permanéncia do veiculo
espacial na orbita tipo Halo aumenta ainda mais a economia de combustivel, conforme
demonstrado no exemplo calculado. Este resultado ¢ obtido devido a uma dinamica mais
realista utilizada, conforme citado por Belbruno e Miller, 1993. Nota-se, porém, que esta
economia de combustivel ¢ obtida as custas de um tempo de transferéncia muito maior,
de forma que a escolha da manobra ideal deve considerar estes dois fatores. A maneira
mais adequada de se comparar estes resultados com a literatura é o balizamento com a
transferéncia de Hohmann, feito ao longo do texto, dado que uma manobra exatamente
igual ndo existe, calculada na literatura. Esta comparacdo mostra uma economia da

ordem de 150 kg de combustivel, o que justifica a utilizagdo da manobra.
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CAPITULO 9

O PROBLEMA RESTRITO DE QUATRO CORPOS

9.1 — Introducao

Neste capitulo estuda-se o problema de obtencao de trajetérias de um veiculo espacial
no problema restrito bi-circular de quatro corpos. O sistema considerado ¢ Sol-Terra-
Lua-veiculo espacial. Este tipo de problema tem muitas aplicagdes potenciais, tais
como: a) utilizar o corpo adicional para reduzir o consumo de combustivel em uma
manobra e deslocar um veiculo espacial da Terra a uma orbita do tipo Halo no sistema
Sol-Terra e Terra-Lua. b) obter trajetorias de transferéncia de um veiculo espacial de
uma oOrbita de estacionamento ao redor da Terra para a Lua, usando o conceito de

captura gravitacional.

Por captura gravitacional compreende-se um fendmeno onde uma particula de massa
infinitesimal muda sua energia de dois corpos ao redor de um dos priméarios de positivo
para negativo. Esta captura é sempre temporaria e, depois de certo tempo, a energia de
dois-corpos volta para positivo e o veiculo espacial deixa a vizinhanga dos primarios.
Utiliza-se esta captura temporaria para diminuir o consumo de combustivel em uma
missdo que vai de um dos primdrios para outro, como por exemplo uma missao Terra-
Lua. Nos resultados mostram-se graficos que tém a informagao basica para caracterizar

estas orbitas, em particular, satisfazer as aplicagdes acima.

Comparam-se, neste capitulo, as transferéncias entre orbitas Halo no problema restrito
bi-circular de quatro corpos com a dindmica do problema restrito de trés corpos. Note
que as Orbitas Halo inicial e final sdo obtidas com a modelagem dada pelo problema
restrito de trés corpos, enquanto que a manobra de transferéncia estd sendo modelada
pelo problema restrito bi-circular de quatro corpos. Ao considerar este modelo, € preciso
levar em conta uma outra varidvel importante: o angulo entre a Lua e o Sol no instante

inicial (o). Esta varidvel define a posi¢do do quarto corpo durante a manobra e ¢
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decisiva para que o modelo de quatro corpos seja ou ndo vantajoso com relacdo ao
modelo de trés corpos. A idéia € obter uma trajetdria mais precisa para a transferéncia e
medir o efeito do quarto corpo no consumo de combustivel. As orbitas Halo inicial e
final, ainda que sofram o efeito do quatro corpo, serdo corrigidas por manobras de
manuten¢do, de tal forma que os pontos iniciais e finais da transferéncia serdo os

mesmos, independentemente do efeito do quarto corpo.

Para a inclusdo do quarto corpo, o modelo dado pelo problema restrito de quatro corpos
foi escolhido por ser um modelo simples e preciso o suficiente para os objetivos do
presente trabalho.

A inclusdo de modelagens mais complexas, como o problema quase-bicircular (Andreu,
1998) acrescenta uma grande complexidade ao problema, com aumento muito pequeno

na precisao obtida.

9.2 - Modelagem Matematica

No modelo aqui mostrado, tem-se que (veja a Figura 9.1):

1) A Terra e a Lua formam os dois primdrios, com ambos em Orbitas circulares

em torno do centro de massa comum;

2) O Sol ¢ o terceiro corpo em Orbita circular em torno do centro de massa do

sistema Terra-Lua e sua oOrbita é coplanar com a oOrbita da Lua;
3) Estuda-se o movimento de uma particula de massa infinitesimal (S/C) que tem

o seu movimento governado pela gravitagdo dos trés corpos anteriormente

descritos.
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\4»" -(re_r:l?’ O, 0) Baricentro
sistema Tema-lua
(Origem)

Sl (XS Ys, 9)

FIGURA 9.1 — Geometria do problema restrito de quatro corpos.

A Figura 9.1 ilustra esse sistema, onde (§,m,0) e (x,y,z) representam a posi¢ao da
particula de massa infinitesimal com relagcdo a um referencial inercial e a um referencial
que gira fixo com os dois primarios, respectivamente. O centro de massa do sistema
Terra-Lua ¢ a origem de ambos os sistemas de referéncia. As massas da Terra e da Lua
sdo dadas por p; = 0,9878493317 e p, = 0,0121506683 e suas posi¢des em relagcdo ao

referencial girante sdo dadas por (-112,0,0) e (u1,0,0), respectivamente.

Pode-se obter as equacdes de movimento utilizando a formulacdo Lagrangiana,
conforme mostrado em Yamakawa (1992). Entdo, define-se a Lagrangiana do sistema

como:

L=T-U .1

onde: T € a energia cinética e U a energia potencial do sistema, ambos dados por:
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) , ) 9.2)
1((dx dy dz dy dx 1y,
=—||—| H—=| +|— +x——-—y +—(x +y)
2{dt dt dt dt dt 2
e
U:_ﬁ_ﬁ_us{L_ms_qys} ©3)
I.1 I.2 I‘sol Rsol
Onde:

], Iy, € Iy = distancias do veiculo espacial em relagdo a Terra, Lua e Sol,
respectivamente.

Rsor = 389,1723985 ¢ a distancia entre o Sol e a origem do sistema de
coordenadas. (Xs,ys,Zs) corresponde a posicdo do Sol com relagdo ao referencial
girante.

Usol = 328900,48 representa a constante gravitacional do Sol (massa do Sol

multiplicada pela constante gravitacional universal).

Essas variaveis sao dadas por:

1‘12 = (X+M2)2 + y2 +z* (9.4)

R’ =(x-p) +y 2 9.5)

2

Lol :(X_Xs)2 +(y_yS)2 +(Z_Zs)2

(9.6)
= (X + Rsol COS\Vlua )2 + (y - Rsol Sen\vlua )2 tz

2

onde vy, corresponde ao angulo que especifica a posi¢do da Lua, conforme mostrado na

Figura 9.1, e ¢ dado por:
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onde:

=a+ (('OE—M -Qg )t 9.7)

lua

o = angulo de fase do Sol expresso por (direcdo anti-Sol)-(origem)-(Lua), que ¢é
equivalente a fase inicial da posi¢ao da Lua em um sistema fixo com a Terra e o
Sol;

og-m = velocidade angular do sistema Terra-Lua (= 1,00);

Qo1 = velocidade angular do Sol em torno da origem (= 0,07480133).

Com a formulagdo Lagrangiana, as equag¢des de movimento ficam:

onde

g dU
d Z( _ dy _ Msol2 cosy,, = n
dt dt R, ox
g dU
d 3’+2d—x—y+—us"12 seny, =——" 9.8)
dt dt R, dy
¢z 8y,
dt? oz
U, __ MK Ha (9.9)
I.1 I.2 sol
oU
. :M_;(X+u2)+u_§(x_ul)+u;oj:(x+Rsol COSWlua)
SX I‘1 I'2 rsol
oU, _u u H,
=W+ S W)+ -Ry, cosy,) (9.10)
8}’ r1 I‘2 I.sol
oU, u H Hoo
Vs 21 )4 B () B )
Z r1 r2 I.sol
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9.3 — Transferéncias entre as orbitas Halo do sistema Sol-Terra

Para realizar as transferéncias entre as orbitas Halo no problema restrito bi-circular de
quatro corpos, utiliza-se o mesmo tipo de transferéncia do Capitulo 6 e as mesmas
condi¢des inicias da Tabela 6.1, no sistema Terra-Sol, com angulo de fase o, = 0°. As
transferéncias sao da orbita tipo Halo com 3 = 0,008 para outra de § = 0,01 no sistema
Sol-Terra. Mostram-se os resultados na Tabela 9.1. Os simbolos sdo os seguintes: T é o
tempo de transferéncia, em unidades canonicas; AV ¢ o incremento total de velocidade
(dos dois impulsos) requeridos para a transferéncia também em unidades canonicas; o
¢ o angulo entre a velocidade do veiculo espacial quando este se encontra na orbita Halo
inicial e sua velocidade no mesmo ponto quando esta na orbita de transferéncia no ponto
em que o primeiro impulso ¢ aplicado; a, € o angulo entre a velocidade do veiculo
espacial quando este se encontra na drbita Halo final e sua velocidade no mesmo ponto
quando se encontra na Orbita de transferéncia no ponto em que o segundo impulso ¢
aplicado e ¢ ¢ o angulo de transferéncia, que ¢ o angulo que o veiculo espacial viaja

durante a transferéncia. Todos os angulos sdo expressos em graus.

Observa-se que as Orbitas Halo inicial e final sdo obtidas com a modelagem dada pelo
problema restrito de trés corpos, enquanto que a manobra de transferéncia estd sendo
modelada pelo problema restrito bi-circular de quatro corpos. A idéia é obter uma
trajetdria mais precisa para a transferéncia e medir o efeito do quarto corpo no consumo
de combustivel. As drbitas Halo inicial e final, ainda que sofram o efeito do quarto
corpo, serdo corrigidas por manobras, de tal forma que os pontos iniciais e finais da

transferéncia serdo os mesmos, independentemente do efeito do quarto corpo.
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TABELA 9.1. - Transferéncias de Minimo Consumo em Torno de L; com Modelagem

de Quatro Corpos para a Transferéncia.

a para: T Av o o2 o
1 0,007 | 0,020711761 | 18,821476253 | 161,219185654 0
2 0,006 | 0,014827820 | 8,490116736 | 22,824261541 42
3 0,062 | 0,141649564 | 2,926828245 | 31,270911044 90
4 0,051 | 0,145441878 | 40,870055084 | 42,153655335 | 143
5 0,051 | 0,145551880 | 42,356453420 | 41,541995863 | 180
6 0,051 | 0,145731393 | 43,898562335 | 40,984912247 | 233
7 0,067 | 0,156690569 | 56,892653556 | 121,435550231 | 90
8 0,014 | 0,032077350 | 7,985316051 | 176,300805628 | 42
b para: T Av o o2 o
1 0,014 | 0,032083208 | 7,995551187 | 176,342209157 | 49
2 0,007 | 0,020710168 | 18,831593135 | 161,257681617 | 7
3 0,061 | 0,140416568 | 2,986040461 | 27,452646046 | 41
4 0,051 | 0,145410271 | 41,562869478 | 41,308864180 | 94
5 0,051 | 0,145593740 | 43,091711969 | 40,740649351 | 131
6 0,052 | 0,145845195 | 43,475235949 | 39,182890230 | 184
7 0,068 | 0,157973855 | 54,227067427 | 121,291772941 | 139
8 0,017 | 0,039173080 | 7,168832422 | 177,499415397 | 91
¢ para: T Av ol 05} ¢
1 0,064 | 0,160702827 | 135,080095821 | 172,482020704 | 90
2 0,063 | 0,159549625 | 141,162124204 | 172,486065662 | 48
3 0,0005 | 0,006341512 | 76,650446392 | 109,442769724 | 0
4 0,06 | 0,166898670 | 32,20015974 10,331967385 | 53
5 0,07 | 0,168544542 | 0,742749917 8,839433732 90
6 0,07 | 0,169783908 | 3,714232025 9,547607609 | 143
7 0,089 | 0,203657268 | 16,183178422 | 116,030953463 | 180
8 0,06 | 0,166027144 | 166,367588284 | 172,193027702 | 132
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TABELA 9.1 — (. Continuagao ).

d para T Av ol [05) ¢
1 0,05 | 0,166638283 | 132,761809622 | 133,863819163 | 130
2 0,05 | 0,166635163 | 133,631173206 | 133,130338191 | 88
3 0,06 | 0,182659478 | 164,474417080 | 139,638884270 | 40
4 0,013 | 0,030531317 | 175,038238461 | 11,629304736 | 13
5 0,006 | 0,015509038 | 31,697800039 | 11,085181416 | 50
6 0,011 | 0,025733734 13,310004159 | 3,622317110 | 103
7 0,064 | 0,173357425 89,060375560 | 104,439806535 | 220
8 0,05 | 0,166661203 | 131,866565486 | 134,574026121 | 172

e para T Av o [05) ¢
1 0,048 | 0,166346725 | 130,738428697 | 130,747142591 |180
2 0,048 | 0,166369481 | 131,655113130 | 129,916918105 |138
3 0,065 | 0,181191575 | 165,050940013 | 159,033041458 | 90
4 0,016 | 0,037203107 | 176,946382240 | 9,845456195 | 37
5 0,007 | 0,020139276 | 157,106223927 | 22,815964626 | 0
6 0,009 | 0,020912242 | 19,628466798 5,389433317 | 53
7 0,063 | 0,172417152 | 86,572485802 | 104,163619310 |270
8 0,048 | 0,166348540 | 129,794544073 | 131,551268079 [222

f para T Av o 05 ¢
1 0,048 | 0,166292286 | 131,129571005 | 129,896166946 | 270
2 0,048 | 0,166344238 | 132,020808406 | 129,039765371 | 178
3 0,066 | 0,182023692 | 164,865730181 | 161,263070511 | 130
4 0,019 | 0,042502660 | 177,662731073 | 7,517168171 77
5 0,013 | 0,030528365 | 175,007025252 | 11,608194173 | 40
6 0,006 | 0,015506218 | 31,665204236 | 11,100574456 | 13
7 0,063 | 0,171551790 | 88,498876989 | 104,066062792 | 310
8 0,048 | 0,166264927 | 130,211896057 | 130,725740805 | 262

g para T Av o [05) ¢
1 0,059 | 0,147194174 | 53,025327118 | 50,693411788 | 90
2 0,06 | 0,148360265 | 53,132332420 | 53,686658338 | 132
3 0,087 | 0,197102218 | 57,257352431 | 21,765787064 | 180
4 0,069 | 0,175266496 | 69,576559346 | 64,631857266 | 233
5 0,068 | 0,173549538 | 69,981663591 | 65,662489723 | 270
6 0,067 | 0,171783571 | 70,393330295 | 66,620757571 | 323
7 0,0007 | 0,006482042 | 19,857540863 | 107,941528280 | 0
8 0,059 | 0,146084553 | 52,984792960 | 55,582663995 | 48
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TABELA 9.1 — ( Conclusao ).

h para T Av ol 05 ¢
1 0,006 | 0,014829763 | 8,485337429 | 22,839026514 | 48
2 0,009 | 0,020753771 | 4,086526739 | 13,398642100 | 90
3 0,062 | 0,142894277 | 2,964596690 | 26,055030003 | 138
4 0,051 | 0,145512781 | 40,197875892 | 43,021867043 | 191
5 0,051 | 0,145549162 | 41,643024668 | 42,365486823 | 228
6 0,051 | 0,145654872 | 43,141665189 | 41,765992166 | 281
7 0,067 | 0,155455486 | 53,660438894 | 121,485305977 | 42
8 0,007 | 0,020706218 | 18,804082926 | 161,187963083 | 6

Comparam-se entdo as dinamicas utilizadas, e unem-se as Tabelas 6.4 ¢ 9.1. A partir

dai, monta-se a Tabela 9.2, que contém esta comparagao.

TABELA 9.2 — Comparagdo entre as Dindmicas para a Transferéncia entre Orbitas

Halo.

a para: Ts Avy Av, Ty ¢
1 1,35 0,018039848 | 0,020711761 0,007 0
2 1,34 0,018023788 | 0,014827820 0,006 42
3 0,66 0,000082349 | 0,141649564 0,062 90
4 1,22 0,010074701 | 0,145441878 0,051 143
5 1,53 0,000791697 | 0,145551880 0,051 180
6 1,54 0,001097286 | 0,145731393 0,051 233
7 0,96 0,017965278 | 0,156690569 0,067 90
8 1,35 0,018051652 | 0,032077350 0,014 42

b para: T; Avs Avy T, ()
1 1,35 0,018051414 | 0,032083208 0,014 49
2 1,35 0,018034908 | 0,020710168 0,007 7
3 0,65 0,000112519 | 0,140416568 0,061 41
4 1,51 0,000648146 | 0,145410271 0,051 94
5 1,52 0,000655755 | 0,145593740 0,051 131
6 1,54 0,000864862 | 0,145845195 0,052 184
7 0,97 0,017883033 | 0,157973855 0,068 139
8 1,36 0,018061168 | 0,039173080 0,017 91
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TABELA 9.2 — ( Continuagao ).

¢ para: Ts Avy Av, Ty ¢
1 1,35 0,018051414 | 0,160702827 0,064 90
2 1,35 0,018034908 | 0,159549625 0,063 48
3 0,65 0,000112519 | 0,006341512 0,0005 0
4 1,50 0,000589099 | 0,166898670 0,06 53
5 1,52 0,000655755 | 0,168544542 0,07 90
6 1,54 0,000864862 | 0,169783908 0,07 143
7 0,97 0,017883033 | 0,203657268 0,089 180
8 1,36 0,018061168 | 0,166027144 0,06 132
d para T Avy Avy T, )
1 1,54 0,000942084 | 0,166638283 0,05 130
2 1,54 0,001150028 | 0,166635163 0,05 88
3 0,87 0,016683005 | 0,182659478 0,06 40
4 1,45 0,016156727 | 0,030531317 0,013 13
5 1,44 0,016125319 | 0,015509038 0,006 50
6 1,77 1,292035341 | 0,025733734 0,011 103
7 1,77 1,293403300 | 0,173357425 0,064 220
8 1,77 1,289020622 | 0,166661203 0,05 172
e para T; Avi Avy Ty ¢
1 1,52 0,000947570 | 0,166346725 0,048 180
2 1,54 0,001028735 | 0,166369481 0,048 138
3 0,88 0,016614429 | 0,181191575 0,065 90
4 1,45 0,016173430 | 0,037203107 0,016 37
5 1,44 0,016143576 | 0,020139276 0,007 0
6 1,44 0,016105189 | 0,020912242 0,009 53
7 0,87 0,000065916 | 0,172417152 0,063 270
8 1,52 0,000650766 | 0,166348540 0,048 222
f para T; Av; Avy T4 b
1 1,52 0,000690308 | 0,166292286 0,048 270
2 1,53 0,000852012 | 0,166344238 0,048 178
3 0,88 0,016541873 | 0,182023692 0,066 130
4 1,45 0,016188253 | 0,042502660 0,019 77
5 1,45 0,016159836 | 0,030528365 0,013 40
6 1,44 0,016122254 1 0,015506218 0,006 13
7 0,86 0,000049205 | 0,171551790 0,063 310
8 1,51 0,000599985 | 0,166264927 0,048 262
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TABELA 9.2 — ( Conclusao ).

g para T Avy Avy T, )
1 0,66 0,000080795 | 0,147194174 0,059 90
2 0,67 0,000055258 | 0,148360265 0,06 132
3 1,33 0,000240213 | 0,197102218 0,087 180
4 0,89 0,016466020 | 0,175266496 0,069 233
5 0,88 0,016615498 | 0,173549538 0,068 270
6 0,86 0,016750232 | 0,171783571 0,067 323
7 0,015 0,006084220 | 0,006482042 0,0007 0
8 0,65 0,000110969 | 0,146084553 0,059 48

h para T Avy Avy T, )
1 1,34 0,018024015 | 0,014829763 0,006 48
2 1,34 0,018006576 | 0,020753771 0,009 90
3 0,67 0,000056766 | 0,142894277 0,062 138
4 1,52 0,000741742 | 0,145512781 0,051 191
5 1,54 0,001023305 | 0,145549162 0,051 228
6 1,55 0,001406997 | 0,145654872 0,051 281
7 0,95 0,018040753 | 0,155455486 0,067 42
8 1,35 0,018035409 | 0,020706218 0,007 6

Nota-se pelo sombreado da tabela acima,

que existem situacdes onde o modelo de

quatro corpos oferece uma transferéncia mais econémica que o modelo de trés corpos,
nos casos estudados no presente trabalho. A explicacdo para este fato tem que ser feita
independentemente em cada caso. Em geral, a reducdo do tempo esta relacionada a
eliminacdo de trechos inteiros da trajetoria (“loops”), gerando uma manobra direta entre
dos dois pontos envolvidos. Este fenomeno ocorrerd nas proximas sessdes deste
trabalho. Estas situagcdes ocorrem para um certo par de pontos e um tempo fixo. Um
minimo para a transferéncia ndo foi encontrado com o, = 0°. Como as transferéncias
entre Halos estdo em um patamar muito baixo de consumo, a otimizagdo com relagdo a
0, ndo ¢ efetuada aqui. A transferéncia com o modelo de quatro corpos ¢ sempre mais
rapida que a equivalente em trés corpos. Os valores em negrito correspondem ao valor

minimo de consumo de cada modelo.
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9.4 — Rendez-vous entre as Orbitas Halo do Sistema Sol-Terra

Para realizar esta manobra utiliza-se a técnica de rendez-vous descrita no Capitulo 6 e as

mesmas Orbitas para f = 0,001 e B = 0,05 dentro do sistema Sol-Terra. Aqui também

utiliza-se a modelagem dada pelo problema restrito de trés corpos, para a determinacao

das orbitas Halo enquanto que a manobra de transferéncia estd sendo modelada pelo

problema restrito bi-circular de quatro corpos. Os resultados sdo mostrados na Tabela

9.3.
TABELA 9.3 — Rendez-vous de Minimo Consumo em Torno de L.

a para: T Av o o2 ¢
2 8,500414725233725x107 |0,018905235 | 6,434998463 | 79,157184217 | 42
3 0,6630323485682311 |1,791500290 (13,279046470|131,389207714| 90
4 1,513073821091602 |4,534901032|24,108362247 | 33,517725751 |143
5 1,530074650542069 |4,581444621 |24,268398013 | 33,092590968 | 180
6 1,547075479992536 |4,627334138|24,428119163 | 32,668723832 (233
7 2,397116952515913  |6,032923479132,575366904 | 60,509768338 | 90
8 3,051648886358922 16,159507229(38,116914173 | 96,957071287 | 42

b para: T Av o4 o ()
2 8,500414725233725x107 | 0,021136526 | 13,028976751 | 167,021528759 | 42
3 0,6630323485682311 |1,79150497913,370136860|131,392435687 | 90
4 1,513073821091602 | 4,534890275(24,200821753 | 33,518877550 |143
5 1,530074650542069 | 4,581433160 {24,360870830| 33,093726521 | 180
6 1,547075479992536 | 4,627321972(24,520605211 | 32,669843475 [233
7 2,397116952515913  |6,032884306 [32,668386439| 60,509166278 | 90
8 3,051648886358922 16,159460058 [38,210170400| 96,956729444 | 42

¢ para: T Av o ol )
2 8,500414725233725x107 | 1,029679835 [ 129,306257761 | 169,778359052 | 42
3 0,6630323485682311 |1,799008378 | 73,557821979 [131,612517355| 90
4 1,513073821091602 | 4,541794175 | 84,369837402 | 33,583158824 [143
5 1,530074650542069 | 4,588300103 | 84,529874074 | 33,157012478 [180
6 1,547075479992536 |4,634151621 | 84,689607173 | 32,732157803 (233
7 2,397116952515913  |6,038075226 | 92,841658197 | 60,477310942 | 90
8 3,051648886358922 16,163952422 | 98,384914528 | 96,939062434 | 42
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TABELA 9.3 — ( Conclusao )

d para: T Av o4 [o5) )
2 8,500414725233725x107 | 0,648112368 | 91,734367383 | 91,101741712 | 42
3 0,6630323485682311 |1,806061730|166,779305053|131,588044494| 90
4 1,513073821091602 | 4,549637401 [156,236375610 | 33,534740347 (143
5 1,530074650542069 |4,596174884|156,078157601 | 33,109037562 | 180
6 1,547075479992536 | 4,642057571 (155,920196965 | 32,684625771 (233
7 2,397116952515913 | 6,046689190|147,817531175| 60,507465667 | 90
8 3,051648886358922 |6,172328359142,286678944 | 96,957198671 | 42
e para: T Av o o2 )
2 8,500414725233725x107 [ 0,648373642 | 92,844568075 | 89,537900408 | 42
3 0,6630323485682311 |1,806046838 |166,325488461 | 131,585123846 | 90
4 1,513073821091602 |4,549627104 |155,783933094 | 33,533684524 | 143
5 1,530074650542069 |4,596165094 |155,625727951 | 33,107996587 180
6 1,547075479992536 |4,642048290|155,467780084 | 32,683599340 |233
7 2,397116952515913  |6,046697752 | 147,365617737| 60,508018276 | 90
8 3,051648886358922 |6,172339791|141,834976690| 96,957512568 | 42
f para: T Av o4 o ()
2 8,500414725233725x10™ [ 0,648975786 | 93,950546071 | 87,974151212 | 42
3 0,6630323485682311 |1,806030134 |165,871740525|131,582160460| 90
4 1,513073821091602 | 4,549614880|155,331504213 | 33,532625240 (143
5 1,530074650542069 |4,596153378|155,173311611| 33,106952271 | 180
6 1,547075479992536 | 4,642037083|155,015376198 | 32,682569681 (233
7 2,397116952515913 | 6,046704501 [ 146,913710327 | 60,508571253 | 90
8 3,051648886358922 16,172349534141,383279472| 96,957826380 | 42
g para: T Av o ol ¢
2 8,500414725233725x107 | 1,044751995 |50,429376954 | 9,433207541 | 42
3 0,6630323485682311 |1,79785454446,842981807|131,270786438 | 90
4 1,513073821091602 |4,541636169 [36,202482411 | 33,460886067 |143
5 1,530074650542069 |4,588207568|36,044322299| 33,036463524 (180
6 1,547075479992536  |4,634124807 [35,886460550| 32,613296990 |233
7 2,397116952515913 | 6,040457657|27,823024203 | 60,541235475 | 90
8 3,051648886358922 16,166890773(22,341185287| 96,975360018 | 42
h para: T Av o o2 o
2 8,500414725233725x10™ [ 0,038789548 | 3,161051138 | 6,202815784 | 42
3 0,6630323485682311 |1,79150144213,096601018 |131,382780313 | 90
4 1,513073821091602 |4,534932620|23,923087659 | 33,515424867 |143
5 1,530074650542069 | 4,581477605 {24,083096124 | 33,090322491 | 180
6 1,547075479992536 |4,627368524|24,242790144 | 32,666487092 |233
7 2,397116952515913 6,033011140 (32,388948062 | 60,510971907 | 90
8 3,051648886358922 16,159610251]37,930012568 | 96,957754948 | 42
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Comparam-se as dindmicas unindo-se as tabelas 6.8 € 9.4. Constroi-se a Tabela 9.4 com

os resultados desta comparagao.

TABELA 9.4 — Comparagao entre as Dinamicas Utilizando a Técnica de Rendez-vous.

a para: T; Av; Avy T, )
2 8,500414725233725x107 | 0,021500889 | 0,018905235 | 8,500414725233725x107 | 42
3 0,6630323485682311 0,025462260 | 1,791500290 | 0,6630323485682311 | 90
4 1,513073821091602 0,002077639 | 4,534901032 1,513073821091602 | 143
5 1,530074650542069 0,002179833 | 4,581444621 1,530074650542069 | 180
6 1,547075479992536 0,002400914 | 4,627334138 1,547075479992536 (233
7 2,397116952515913 0,068707276 | 6,032923479 | 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 0,128747314 | 6,159507229 | 3,051648886358922 42

b para: T; Av; Av, T, [0}

2 8,500414725233725x107 | 0,019724836 | 0,021136526 | 8,500414725233725x10° | 42
3 0,6630323485682311 | 0,001454856 | 1,791504979 | 0,6630323485682311 | 90
4 1,513073821091602 [ 0,001939987 | 4,534890275 1,513073821091602 | 143
5 1,530074650542069 [ 0,002066808 | 4,581433160 1,530074650542069 | 180
6 1,547075479992536 [ 0,002403674 | 4,627321972 1,547075479992536  [233
7 2,397116952515913 | 0,068743424 | 6,032884306 | 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 | 0,128713041 | 6,159460058 | 3,051648886358922 42
¢ para: T; Av, Avy Ty ¢
2 8,500414725233725x107 | 1,029658505 | 1,029679835 | 8,500414725233725x107 | 42
3 0,6630323485682311 | 0,012405477 | 1,799008378 [ 0,6630323485682311 | 90
4 1,513073821091602 [ 0,017954586 | 4,541794175 1,513073821091602 | 143
5 1,530074650542069 | 0,018202023 | 4,588300103 1,530074650542069 | 180
6 1,547075479992536 [ 0,018459539 | 4,634151621 1,547075479992536  |233
7 2,397116952515913 [ 0,061276823 | 6,038075226 | 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 [ 0,128956532 | 6,163952422 | 3,051648886358922 42
d para: T; Av; Av, T, [0}
2 8,500414725233725x107 | 0,647429491 | 0,648112368 | 8,500414725233725x10° | 42
3 0,6630323485682311 [0,019687244 | 1,806061730 | 0,6630323485682311 | 90
4 1,513073821091602 | 0,016679181 | 4,549637401 1,513073821091602 | 143
5 1,530074650542069 [0,016919548 | 4,596174884 1,530074650542069 | 180
6 1,547075479992536 [ 0,017333593 | 4,642057571 1,547075479992536 233
7 2,397116952515913 | 0,048289449 | 6,046689190 | 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 | 0,123946374 | 6,172328359 | 3,051648886358922 42
e para: T; Av;, Av, T, ¢
2 8,500414725233725x107 | 0,647692121 | 0,648373642 | 8,500414725233725x107 | 42
3 0,6630323485682311 |0,019785328 | 1,806046838 | 0,6630323485682311 | 90
4 1,513073821091602 | 0,016706242 | 4,549627104 1,513073821091602 | 143
5 1,530074650542069 [ 0,016961498 | 4,596165094 1,530074650542069 | 180
6 1,547075479992536 [ 0,017763850 | 4,642048290 1,547075479992536  [233
7 2,397116952515913 | 0,048223004 | 6,046697752 | 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922  [0,048223004 | 6,172339791 3,051648886358922 42

144

( Continua ).




TABELA 9.4 — ( Conclusao ).

f para: T; Av; Av, T, [0}
2 8,500414725233725x107 | 0,648297086 0,648975786 8,500414725233725x107 | 42
3 0,6630323485682311 | 0,019884319 | 1,806030134 | 0,6630323485682311 90
4 1,513073821091602 0,016733135 | 4,549614880 1,513073821091602 143
5 1,530074650542069 0,017003662 | 4,596153378 1,530074650542069 180
6 1,547075479992536 0,017461571 | 4,642037083 1,547075479992536 233
7 2,397116952515913 0,048154331 | 6,046704501 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 0,123838159 | 6,172349534 3,051648886358922 42

g para: T; Av; Av, T, ¢
2 8,500414725233725x10 | 1,044775106 1,044751995 8,500414725233725)&10'3 42
3 0,6630323485682311 [ 0,017893295 | 1,797854544 | 0,6630323485682311 90
4 1,513073821091602 0,032731491 | 4,541636169 1,513073821091602 143
5 1,530074650542069 0,033891805 | 4,588207568 1,530074650542069 180
6 1,547075479992536 0,035005214 | 4,634124807 1,547075479992536 233
7 2,397116952515913 0,060906966 | 6,040457657 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 0,122889122 | 6,166890773 3,051648886358922 42

h para: T, Av;, Av, T, )
2 8,500414725233725x107 [ 0,038743915 | 0,038789548 8,500414725233725)(10'3 42
3 0,6630323485682311 | 0,001476024 | 1,791501442| 0,6630323485682311 90
4 1,513073821091602 0,002016318 | 4,534932620 1,513073821091602 143
5 1,530074650542069 0,002197213 | 4,581477605 1,530074650542069 180
6 1,547075479992536 0,002745843 | 4,627368524 1,547075479992536 233
7 2,397116952515913 0,068768833 | 6,033011140 2,397116952515913 90
8 3,051648886358922 0,128686275 | 6,159610251 3,051648886358922 42

Nota-se pelo sombreado da tabela acima, que existem situagdes onde o modelo de
quatro corpos oferece uma transferéncia mais econdmica que o modelo de trés corpos,
mas como no caso anterior, estas situagdes ocorrem para um certo par de pontos € um
tempo fixo. Um minimo para a transferéncia ndo foi encontrado com o, = 0°. A
transferéncia com o modelo de quatro corpos ¢ sempre mais rapida que a equivalente
em trés corpos. Os valores em negrito correspondem ao valor minimo de consumo de

cada modelo.

9.5 — Transferéncias entre a Terra e as Orbitas Halo e entre as Orbitas Halo do

Sistema Terra-Lua

Para realizar estas transferéncias entre a Terra e as Orbitas Halo e entre as orbitas Halo

no problema restrito bi-circular de quatro corpos, utilizam-se as 6rbitas Halo do sistema
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Terra-Lua, com angulo de fase o, = -110° cujas transferéncias envolvem a técnica e
orbitas descritas no Capitulo 8 com B = 0,001 ¢ B = 0,05. O angulo a, = -110° foi
escolhido por ser um angulo onde a posi¢ao do quarto corpo influencia positivamente a
manobra. Quando se varia o angulo de partida do Sol, define-se a condigdo inicial, e
com isso escolhe-se toda a trajetoria da particula, ja que a trajetdria total resulta de
simples integracdo numérica das condigdes iniciais. Cada trajetoria fica um certo tempo
recebendo influéncias da for¢a do quarto corpo a favor e contra a manobra de menor
consumo. Por tentativas, descobrimos que o valor de o = -110° é um excelente valor
para que a trajetéria receba mais influéncias positivas do que negativas do quarto corpo.
Estudar esse problema em detalhes ¢ uma tarefa bastante complexa, dado que o sistema

¢ extremamente nao linear.

Mais uma vez a modelagem de quatro corpos se aplica a transferéncia apenas, e as
orbitas Halo sdo obtidas com a modelagem dada pelo problema restrito de trés corpos.
Os resultados sdao mostrados na Tabela 9.6 para as transferéncias da Terra para Halo e as

comparagoes entre as dinamicas sdo feitas unindo as Tabelas 8.3 2 9.5.

TABELA 9.5 — Transferéncias entre a Terra e Orbitas Halo para a Dinamica de Quatro
Corpos com o, = - 110°.

Da Terra pra Halo t Av
1 2,3 0,740188731
2 2,3 0,782322058
3 2,4 0,757433897
4 2,3 0,777329944
a 23 0,756397610
b 2,3 0,782415448
c 2,3 0,856672718
d 2,3 0,777615052
e 2,3 0,791766002
f 2,3 0,782691867
g 2,3 0,818629147
h 2.3 0,780429306
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TABELA 9.6 — Comparacao entre as Dinamicas para Transferéncias da Terra para

Halo.

Da Terra pra Halo t Avs Avy t
1 1,5 0,989468170 0,740188731 2,3
2 1,6 1,254305096 0,782322058 2,3
3 1,5 1,228422645 0,757433897 24
4 4,5 1,169758074 0,777329944 2,3
a 1,5 0,988210419 0,756397610 2,3
b 1,6 1,252341424 0,782415448 2,3
c 1,5 1,229551750 0,856672718 2,3
d 1,4 1,250673612 0,777615052 2,3
e 1,5 0,984494785 0,791766002 2,3
f 1,6 1,246591335 0,782691867 23
g 1,5 1,232882171 0,818629147 23
h 1,4 1,246032828 0,780429306 2,3

Para transferéncias entre Halos na dindmica de quatro corpos temos a Tabela 9.7 e as
comparagdes sdo feitas unindo parte das Tabelas 8.2 ¢ 9.7 e sdo mostradas na Tabela

9.8.

TABELA 9.7 — Transferéncias entre a Terra e Orbitas Halo para a Dinamica de Quatro
Corpos com o, = 110°.

1 para T Av
a 0,91 0,252083020
b 0,31 0,267558349
c 0,41 0,200952949
d 0,81 0,129696230
2 para T Av
a 1,01 0,364370823
b 0,031 0,097808501
c 0,331 0,268748696
d 0,91 0,254221978
3 para T Av
a 0,91 0,449301188
b 0,41 0,537537055
c 0,21 0,292705923
d 0,81 0,335062645
4 para T Av
a 0,81 0,292287761
b 0,71 0,437175800
c 0,51 0,432217448
d 0,11 0,125034489
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Os resultados sombreados mostram os minimos valores de consumo obtidos e o0 negrito
onde ocorreu a transferéncia de menor consumo. A melhor transferéncia ¢ a do ponto 2

para o ponto b.

TABELA 9.8 — Comparagdo entre as Dinamicas para Transferéncias entre Halos no
Sistema Terra-Lua.

De 1 para: T; Av;, Av, T,
a 1,03 0,262335939 0,252083020 0,91
b 0,63 0,017876695 0,266632032 0,31
c 1,24 0,155990324 0,200953107 0,41
d 0,82 0,263937248 0,129696230 0,81
De 2 para: T, Av; Avy T,
a 2,82 0,263582076 0,364370823 1,01
b 0,65 0,082047226 0,097808501 0,031
c 0,75 0,018003250 0,268748696 0,331
d 1,46 0,028360674 0,254221978 0,91
De 3 para T; Av; Av, T,
a 1,24 0,151801072 0,449301188 0,91
b 0,77 0,250639137 0,537537055 0,41
c 1,08 0,243324808 0,292705923 0,21
d 0,75 0,017946231 0,335062645 0,81
De 4 para T Av, Av,y T,
a 0,62 0,017919696 0,292287761 0,81
b 1,25 0,017584640 0,437175800 0,71
C 0,77 0,251301416 0,432217448 0,51
d 0,75 0,083913889 0,125034489 0,11

Nota-se pelo sombreado da tabela acima, que existem situagdes onde o modelo de
quatro corpos oferece uma transferéncia mais econdmica que o modelo de trés corpos.
A transferéncia com o modelo de quatro corpos ¢ quase sempre mais rapida que a
equivalente em trés corpos. Os valores em negrito correspondem ao valor minimo de

consumo de cada modelo.

9.6 - Captura Gravitacional

O termo captura gravitacional significa que o veiculo espacial se aproxima de um dos
dois primarios a partir de uma longa distdncia (finita ou ndo) e depois permanece

proximo desse primario (mantém uma distancia que ndo excede um valor finito pré

fixado).
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Isto significa que, depois de certo tempo da aproximagao, o veiculo espacial escapa da

atracdo gravitacional do primario.

A razdo deste estudo, no presente trabalho ¢ que manobras como estas podem ser
utilizadas para transferir um veiculo espacial de uma orbita Halo para a Lua com uma
manobra que inclua captura gravitacional. Outra justificativa ¢ que a manobra entre a
Terra e a Lua com captura gravitacional requer um consumo inferior ao da manobra de

Hohmann, logo esta possibilidade tem que ser considerada.

Neste procedimento computacional as condi¢des finais da integracdo sdo as condig¢des
de inicio para a captura gravitacional. Para a integracdo desta dindmica ¢ usado um
passo negativo de tempo. Deste modo, Se o objeto se distancia do primario em um
tempo limitado sem colisdo, este objeto estd em uma trajetoria de escape gravitacional,
logo em captura gravitacional no direto do tempo.

Para caracterizar se uma trajetéria ¢ de captura ou ndo, utiliza-se a definicdo de
Yamakawa (1992). O parametro C3 ¢ definido como a soma da energia cinética ¢ da

energia potencial do veiculo espacial em relagdo a um dos primarios:

C3=V2—2—“ (9.11)
T

onde:

V e r = velocidade e a distancia do veiculo espacial em relacao a Lua.

Neste contexto, a variacdo de C3 ¢ medida o tempo todo. Se o valor do pardmetro trocar
de sinal de negativo (trajetoria fechada) para positivo (trajetéria aberta), considera-se
entdo a trajetéria de escape, com o tempo no sentido direto ocorre a captura

gravitacional.
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9.6.1 - Resultados para Captura Gravitacional

Para a integragdo das trajetorias utiliza-se o Runge Kutta 4 e o compilador Fortran
Power Station 4.0. Calculam-se as condi¢des iniciais com valores negativos de C3 e
com velocidade radial nula no perigeu. Entdo se monitora o valor de C3 até que o valor
negativo se transforme em positivo. Considera-se uma trajetéria de captura
gravitacional quando a troca de sinal ocorre num tempo menor que 50 dias e uma
distancia de 100.000 km a partir do centro da Lua. Esta distdncia ¢ considerada a esfera
gravitacional de influéncia da Lua (Yamakawa, 1992; Vieira-Neto, 1999). Os
parametros da trajetoria sdo: R, (distdncia do perigeu) = 1838 km, V (velocidade
relativa a Lua), o (dngulo da posi¢do do perigeu medido a partir da linha Terra-Lua, no
sentido anti-horario, a partir do lado oposto a Terra), B (angulo que define o ponto de

escape da esfera de influéncia). Sao possiveis capturas diretas e capturas retrogradas.

As Figuras 9.3 a 9.5 mostram trajetérias no sistema Sol- Terra-Lua-veiculo espacial
com alguns angulos de captura para diferentes valores de C3. Os angulos de captura

sdo: 0°,45°,90°, 135°, 180°, 225°, 270°, 315°, 360°.

A Figura 9.3 mostra trajetorias iniciando em C3 = 0, orbita parabolica com respeito a
Lua, com diferentes valores de a descritos na figura. A Figura 9.4 mostra equivalentes

trajetorias iniciando em C3 = - 0,1 e a Figura 9.5 mostra os resultados para C3 = - 0,2.
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FIGURA 9.2 — Trajetorias com C3 = 0,0.
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FIGURA 9.3 — Trajetérias com C3 =-0,1.
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FIGURA 9.4 — Trajetérias com C3 = -0,2.

9.7 - Conclusoes

Implementou-se e testou-se o problema restrito bi-circular de quatro corpos com
sucesso. Algumas das manobras realizadas dentro do modelo dado pelo problema
restrito de trés corpos foram refeitas com este modelo. Ficou claro que os resultados de
economia de combustivel podem ser positivos ou negativos, dependendo da posi¢ao
relativa do quarto corpo (angulo o). Sendo assim, € necessario um estudo detalhado do
problema em func¢do desta variavel. Para transferéncias entre orbitas em torno da Terra
até as orbitas Halo no sistema Terra-Lua o valor ideal ¢ o = -110°. Para transferéncias
entre as Orbitas Halo foram testados diversos valores de o e o que forneceu um menor
consumo ¢ o = 110°. Para o sistema Terra-Sol ndo foi testado esta mudanga de angulo

devido as Halos estarem em patamares baixos de consumo.
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A seguir, foram encontradas trajetdrias que terminaram em captura gravitacional, neste

modelo, vindas de dire¢des diferentes, com valores de angulo de captura (o) diferentes.
Estes resultados mostram muito bem o potencial deste tipo de manobra dentro do

modelo matematico testado e estudam-se formas de obtengdo de economia de

combustivel devido a presenga do quarto corpo.
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CAPITULO 10

A MANOBRA ASSISTIDA POR GRAVIDADE PROPULSADA

A manobra swing-by ¢ uma técnica muito utilizada para diminuir o consumo de
combustivel em missdes espaciais. O modelo mais habitual para estudar esta manobra ¢é
dividir o problema em trés fases dominadas pela Mecanica Celeste de dois-corpos.
Outros modelos utilizados para estudar esta manobra sdo o Problema Restrito Circular
de Trés-Corpos (Felipe e Prado, 1999; Prado, 1999; Prado e Broucke, 1995a e 1995b;
Prado, 1996a ¢ 1996b; Broucke, 1988; Broucke e Prado, 1993; Prado, 1993) e o
Problema Restrito Eliptico de Trés-Corpos (Prado, 1997 e Felipe, 2000).

Neste capitulo, um tipo diferente de manobra swing-by ¢ estudado, onde ¢ permitido
aplicar um impulso no veiculo espacial durante seu momento de passagem mais
préximo com o corpo celeste. Este tipo de manobra aumenta as alternativas disponiveis
aos projetistas de missdo para satisfazer as exigéncias de uma missdo especifica. Sao
derivadas equacdes para a mudanca em velocidade, energia e momento angular, como
uma fun¢do dos trés parametros independentes, descritos na manobra swing-by padrao.
Sdo adicionados dois outros parametros que pertencem a este modelo particular: a
magnitude do impulso aplicado e o angulo que este impulso faz com a velocidade do
veiculo espacial no instante da aplicacdo do impulso. Todas essas equacdes sao
derivadas assumindo que: a) a manobra pode ser modelada pelo modelo “patched
conics” (uma série de oOrbitas de keplerianas); b) que o impulso ¢ aplicado durante a
passagem pelo periapse; c) que a velocidade do veiculo espacial muda

instantaneamente.

A inclusdo deste estudo no presente trabalho tem o objetivo de investigar a
possibilidade de obter economias de combustivel através do uso de uma manobra de
swing-by propulsada na Lua em uma orbita de estacionamento em torno da Terra e uma

orbita Halo. Um estudo detalhado destas trajetdrias escapa aos objetivos deste trabalho,
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mas uma avaliagdo qualitativa das possiveis economias com uma manobra swing-by

padrdo e as vantagens da utilizagdo do swing-by serdo abordados.

10.1 - Descricio Matematica da Manobra Gravitacionalmente Assistida em Duas

Dimensées para a Manobra Swing-by Padrao

As manobras swing-by sdo descritas e classificadas utilizando o modelo dado pelo
Problema Restrito Circular de Trés-Corpos em duas e trés dimensdes. Assume-se que o
sistema ¢ formado por dois corpos principais que estdo em Orbitas circulares em torno
do seu centro de massa e um terceiro corpo de massa desprezivel que estd se movendo

sob a atrac@o gravitacional dos dois primarios.

A manobra completa ¢ dividida em trés partes distintas. Em todas elas o modelo simples
de dois corpos ¢ utilizado. Esta abordagem ¢ usualmente chamada de patched conics e

pode ser encontrada em diversos trabalhos disponiveis na literatura, tais como Broucke

(1988) e Prado (1993).

E assumido que o sistema ¢ formado por trés corpos: M, um corpo priméario; My, um
planeta ou satélite de M; que ¢ um corpo menor em uma Orbita kepleriana; M3, um
veiculo espacial com massa desprezivel ou uma particula que estd viajando em uma
orbita genérica ao redor de M, quando se aproxima de M,. Este encontro altera a orbita
de M3 e este evento ¢ chamado de uma Manobra swing-by. De acordo com as hipdteses
do modelo assumido, as dorbitas de M; e M, ndo se alteram. A Figura 10.1 descreve o

evento e mostra algumas das variaveis envolvidas.
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FIGURA. 10.1 - A manobra swing-by e algumas de suas variaveis.

As variavelis sao:

V, = velocidade de M, relativa a Mj;

V., V. = vetores velocidade do veiculo espacial relativas a M, antes e depois do

encontro, respectivamente;

V,{/O = vetores velocidade do veiculo espacial relativas a M; antes e depois do

encontro em um movimento inercial, respectivamente;

8 = metade do angulo de curvatura (o angulo entre V. and V)

Para encontrar as equacdes necessarias ¢ preciso primeiro usar a teoria das Orbitas

hiperbolicas para se obter uma expressao para 0. Esta expressao ¢:

b (10.1)

onde: p, = G my, sendo G a constante gravitacional.
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A partir desta equagdo e da Figura 10.1 ¢é possivel identificar que as variaveis
independentes que descrevem completamente a manobra swing-by plana sdo os trés

parametros seguintes:

‘\706‘ = a magnitude da velocidade do veiculo espacial quando este atinge o

infinito com respeito ao corpo My;
R, = distancia de maximo encontro (ponto P) entre M, e M3;

Y = angulo entre a linha do periapse (linha conectando M, a P) e a linha M, - M.
A aproximacao patched conics tem trés fases:

a) Na primeira, M, ¢ negligenciado e o movimento de M3 ao redor de M; ¢

considerado uma 6rbita kepleriana;

b) Na segunda, ¢ admitido que M3 entra na esfera de influéncia de M,. Entdo a

velocidade \7; ¢ calculada a partir da equagdo abaixo (Figura 10.2):
V.=V, -V, (10.2)

O efeito de M; ¢ negligenciado. O movimento de Mj; ao redor de M, ¢
hiperbdlico no caso que tem interesse para a presente pesquisa. Nesta oOrbita
hiperbolica o veiculo espacial M3 € “expulso” por M, e seu vetor velocidade
(com relacdo a My) rotaciona por um angulo 26, mas mantém sua magnitude
constante. Entdo, o veiculo espacial cruza novamente a esfera de influéncia de
M, e a abandona para retornar para uma oOrbita kepleriana em volta de M;. Nesse

ponto, a velocidade V! é dada por:

V=V -V, (10.3)

0
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¢) Apos este tempo, o veiculo espacial esta em uma nova oOrbita kepleriana ao redor

de M, e o swing-by estd completo.

FIGURA 10.2 - Soma de vetores velocidade.

O estudo das diferengas entre as orbitas antes e apos esse encontro (etapas a € ¢) é o

principal objetivo nesta etapa.

A primeira quantidade importante calculada é AV =V, -V, a diferenca entre as

velocidades inerciais antes € apds o swing-by. A partir do diagrama de adi¢ao de vetores

(FIGURA 10.2) e utilizando geometria basica ¢ possivel demonstrar que:
AV = ‘AV‘ = Z‘Vw‘senS =2V_send (10.4)

e que AV faz um angulo W + 180° com a linha M;-M, (FIGURA 10.3).
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FIGURA 10.3 - Vetores velocidade.

Este fato fornece os seguintes componentes para o incremento na velocidade:

AX =-2V_sendcosy (10.52)

AY = -2V_sendseny (10.5b)

A segunda quantidade importante ¢ o0 momento angular C. A partir de sua definigdo, ¢
possivel obter a expressio C=XY-YX, que vresulta na equagdo
AC = XAY + AXY - YAX - AYX para sua primeira variacdo. Esta equagio se torna
AC = dAY sob a condigdo de que o encontro é instantineo (AX = AY = 0) e que t = 0.

Tém-se X =d e Y = 0. Ento, combinando este resultado com a expressio de AY (Eq.

10.5b), o resultado é:

®,AC =-2V,V_sendsen't (10.6)

onde o, ¢ a velocidade angular do sistema.
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A terceira e ultima quantidade derivada aqui ¢ a variacdo de energia, feita por subtracao

direta da energia ap6s o encontro E; (: 5[(X+ AX)2 +(Y+ AY)ZD da energia antes

/. . ) . .
deste E. (: E(X2 +Y? )) . A distancia a M; ¢ a mesma nos dois pontos, portanto ndo ha

mudancga na energia potencial.

O resultado ¢é:
AE=E, —E =2V_seno [Vw send — (Xcos‘l’ + Ysen‘I’)] (10.7)
Esta equacao pode ser simplificada (Broucke, 1988) para:

AE =-2V,V_send seny (10.8)

Olhando para as Equagdes (10.6) e (10.8) um resultado fundamental pode ser

encontrado:
AE = 0,AC (10.9)

Algumas conseqiiéncias importantes dessas equacdes podem ser derivadas estudando-se
a Equacao (10.8) com maiores detalhes. Os parametros V, ¢ V, sdo quantidades
positivas (representam as magnitudes dos dois vetores), assim como o sen & (porque 0 <

0 <90°). Entdo, o tinico parametro que afeta o sinal de AE € o sen .
A conclusdao ¢ que para valores de y no intervalo 0° < y < 180°, AE ¢ negativo
(decresce em energia) e para y no intervalo 180° <y < 360°, AE ¢ positivo (aumenta

em energia).

Portanto, as conclusoes finais sdo:
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- Se o swing-by ocorre na frente de M, hd um decréscimo na energia de M; com

uma perda méxima quando y = 90° (AV oposto a V,);

- Se o swing-by ocorre atrds de M, hd um aumento na energia de M3 com um

ganho maximo quando y = 270° (AV alinhado a V,).

Diversas equagdes mostradas aqui utilizam V., como um pardmetro. A variavel V,
(velocidade no momento de maxima aproximagao) sera utilizada posteriormente. O fato
¢ que ambos os parametros sdo equivalentes, ainda na aproximacdo utilizada para
derivar essas equagdes (patched conics), pois a orbita ao redor de M, ¢ considerada

kepleriana (Hiperbolica). Elas estdo relacionadas pela expressao:

V=V -—% (10.10)

10.2 - A Manobra Swing-by Propulsada

A descricdo da manobra swing-by propulsada ¢ o principal objetivo deste capitulo. A
literatura apresenta algumas aplicagdes interessantes desta manobra, como a missao
Terra - Marte usando a manobra swing-by em Vénus (Pernicka e Howell, 1992). Para a
presente secdo ¢ assumido que a diferenga entre esta manobra e a manobra padrio ¢ que
¢ possivel aplicar um impulso para o veiculo espacial no momento do encontro entre o
veiculo espacial e o corpo secundario. Este impulso terd uma magnitude fixa “a priori”
e direcao variavel. A Figura 10.4 mostra a geometria desta manobra e define algumas

das variaveis utilizadas. (Prado, 1996 e Felipe et al 2002c, 2002d)
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Vgo-

FIGURA 10.4 — A Geometria da manobra swing-by propulsada.

As variaveis sdo:

V..., a magnitude da velocidade do veiculo espacial ao chegar ao corpo celeste;
V,., magnitude da velocidade do veiculo no periapse antes do impulso;

V,p+, magnitude da velocidade do veiculo no periapse depois do impulso;

0V, magnitude do impulso aplicado;

a, angulo entre Vp_ e o impulso aplicado. Esta varidvel define a direcdo do

impulso. O intervalo para o € -180° < o < 180° (valores positivos estao medidos
na dire¢do anti-horaria);

A, angulo entre V_ e V,,,;

Rp-, a distancia entre o veiculo espacial e o corpo celeste durante o encontro,

quando o veiculo espacial esta em sua primeira orbita (antes do impulso);
R,+, a distancia entre o veiculo espacial e o corpo celeste durante o encontro,
quando o veiculo espacial estd em sua primeira oOrbita (depois do impulso).

Lembrando que o impulso muda a 6rbita do veiculo espacial, assim ha dois
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periapses envolvidos nesta manobra: um que pertence a primeira 6rbita (antes do
impulso) e outro que pertence a segunda orbita (depois do impulso);

V.+, a magnitude da velocidade do veiculo espacial ao deixar o corpo celeste;

v, o angulo de aproximagdo (4ngulo entre a linha de periapse e a linha que

conecta os dois primarios).

Com essas variaveis, ¢ possivel desenvolver um algoritmo para avaliar todos os
parametros envolvidos nesta manobra. Os passos sao mostrados a seguir. Lembre-se que

as condigOes iniciais sdo V.., R,-, v para a geometria do encontro e 8V e a para

especificar o impulso aplicado.

a) Usando a conservagdo da energia ¢ possivel calcular V. a partir de V.- € Rj.. A

/ 2 o
equagdo usada ¢ V= V2 + RHz , onde p, ¢ o parametro gravitacional do corpo
.

secundario;

b) o proximo passo € calcular V. a partir de V,., 8V e a. A equagdo usada ¢

Vpt = \/Vg_ +8V? —2V,_8Vcosa;

. o, 2
¢) entdo ¢ necessario calcular V.., de Ve Rp_. Aequacdo ¢ V , = Vpi _ K ;
R
V .

d) a préxima quantidade a ser avaliada ¢ o semi eixo maior (a) da 6rbita depois do

Hy |
2 b
o+

swing-by. E obtido de V..., pelo uso da equagio a =

e) entdo, a quantidade A ¢ calculada a partir de V,, V,+, 0V. A equagdo ¢
2 2 2
8V —Vp_—Vm]_
-2V, V,,

A= arccos(

f) entdo, o momento angular (h), o semi-lactus rectum (p) e a excentricidade (e) da

orbita depois do Swing-By sdo calculadas. Elas vem de V., Ry. e A. As equagdes sdo

h? p
h:Rprp+sen(90°—7»),p:—,e: 1+
H2 a
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g) o proximo passo € calcular a anomalia verdadeira (f) do veiculo especial na segunda

orbita hiperbolica (a orbita depois do impulso) ao redor do corpo secundario logo apds o

. . 1
impulso a partir de e, p e R;,.. A equacdo ¢ f = arccos —[L - lj ;
e

.
h) a proxima quantidade a ser calculada ¢ a anomalia verdadeira (f;,,) das assintotas da

segunda orbita hiperbolica do veiculo espacial, ao redor do corpo secundario depois do

. 1
impulso. Vem de e. A equagdo é f,,, = arccos(— —j ;
e

1) entdo, o desvio total para esta manobra ¢ determinado por ® = +f + £}, —90°.

Agora, ¢ necessario proceder aos calculos para obter as equagdes para a variagdo de
energia, velocidade e momento angular. A Figura 10.5 mostra a geometria da soma dos

vetores velocidades, que prové a informagao basica para derivar essas equagoes.

A
Vs v Vi v
oot
L
LARG Q X
Vp_
VOO-

FIGURA 10.5 — Soma de vetores velocidade.

Da figura ¢ possivel obter as equacdes analiticas requeridas. As componentes
horizontais e verticais da velocidade antes do encontro (Vix, Viy) € depois do encontro

(Voo Vo) sd0r

ox?
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=V, _sen(y—-38), V,=V,+V,_ cos(y — ) (10.11)

1

Vix
V, =-V,. sen(y-8+0), V, =V, +V,, cos(y —5+0) (10.12)

Com essas equacdes ¢ facil calcular as variacdes em velocidade, energia e momento
angular. Para derivar essas equagdes ¢ assumido que o impulso e a manobra swing-by
sdo instantaneos e que a posicdo do veiculo espacial permanece constante durante a

manobra. As equagdes sao:

A\/imp = \/(Vox _Vix )2 + (Voy _Viy )2 (1013)
AE, = %(vjx +VE V2 -V?) (10.14)
AC,, =d(V,, -V, ) (10.15)

onde d ¢ a distancia entre M; e M.
10.3 — Resultados para o Modelo de Dois Corpos

Nesta se¢do sdo utilizados os métodos explicados nas seg¢des anteriores para gerar
alguns resultados para entender melhor esta manobra. O sistema de Sol-Jupiter ¢ usado
como um exemplo. Um veiculo espacial faz um swing-by com Jupiter para varios
valores do impulso (eles podem ter magnitudes e diregdes diferentes, mas eles sempre
estdo no plano do movimento dos trés corpos). A Figura 10.6 mostra as variagdes em
velocidade, energia e momento angular para o swing-by propulsado. O eixo horizontal
representa o dngulo o (em graus) que define a direcdo do impulso e o eixo vertical

representa a magnitude do impulso (em km/s). Os pardmetros usados para esta manobra
sdo p, = 132784541000 kg km3/s2, p, = 126779210 kgkm3/s2, V,, = 1,0 km/s, R _=
78641,2 km, V, = 13,1 km/s, d; = 778330000 km, v = 270°.
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Esta ¢ uma manobra que gera um aumento na energia (180° < y < 360°). Para os
intervalos a > 90° ¢ o < -90° o impulso tem uma componente oposta a diregdo de
movimento do veiculo espacial, diminuindo a energia, ¢ esta trabalhando contra o
swing-by. Da Figura 10.6 pode-se verificar o resultado esperado que a transferéncia de
maximo de velocidade e energia acontece para a = 0° e que o minimos do encontro
ocorrem na borda dos graficos. Também nota-se que ha uma simetria com respeito a

linha o = 0°.

Lembrando que a transferéncia méxima de energia nao ¢ sempre o objetivo da missao.
Pode ser exigida para um encontro a obtengao de dados do corpo celeste, e para isto nao
¢ desejado o aumento da velocidade e energia da missdo. Desta forma, os resultados
aqui mostrados podem prover informagdes importantes para os projetistas de missao,
que podem escolher os parametros do impulso que satisfazem melhor as metas da
missdo. A Figura 10.7 mostra um resultado similar para a manobra, mas com y = 90°
que ¢ o caso onde a energia aumenta na manobra swing-by padrao (0° <y < 180°). Para
o intervalo a > 90° e a < -90°, o impulso tem uma componente oposta a dire¢do do
movimento do veiculo especial, diminuindo a energia e trabalhando a favor do swing-
by. Para esta manobra ha valores positivos ¢ negativos para a troca de energia. Nas
regides positivas de variagao de energia, o resultado liquido ¢ um aumento na energia.
Nas regides negativas existentes em alguns graficos, o swing-by e o impulso estdo
trabalhando juntos para diminuir a energia do veiculo espacial. Note que os valores
positivos ocorrem somente sobre um certo limite na magnitude do impulso e que este
limite diminui quando o chega a zero. A variagdo na velocidade e no momento angular
gera um comportamento semelhante ao caso y = 270°. Para as Figuras 10.6 a 10.10 o

eixo X representa o angulo expresso em graus € o €ixo y o impulso expresso em km/s.
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variagédo da Energia

variagédo da velocidade
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FIGURA 10.6 — Resultados para o sistema Sol-Jupiter para y = 270°.
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variagdo da velocidade

variagdo da energia

4 4 \50\ 208=0—"7/-207-50 M_
oV oV a5 603 ““\ NS /"’
35 : I 40\’J 40 ///
—50
2 by u\ 6" /;
3 2 3 2 |4 \ 0
a 15 a 15 80
E g
! )/mr,
0.5 0.5 -30 0— =~
lu\ 7 0////
0 0

-100-80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 100 -100-80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 100

o (graus) o (graus)
variagdo do momento angular x10-9
4 6y 12 1-6]
sV [kl \/ b ]

5

~

©n 3

g .

N

2 2

a8

g

= 1
5
0

-100 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 100
o (graus)

FIGURA 10.7 — Resultados para o sistema Sol-Jupiter para y = 90°.

As Figuras 10.8 e 10.9 mostram um caso semelhante para o sistema Sol-Saturno com os
parametros: 1, = 132784541000 kg.km3/s2, u, = 37900311,2 kgkm3/s2, V, = 1,0

km/s, R = 66294,8 km, V, =9,7 km/s, dij = 1429400000 km.
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variagdo da velocidade variagdo da energia
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FIGURA 10.8 — Resultados para o sistema Sol-Saturno para y = 270°.
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variagéo da velocidade variagdo da Energia
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FIGURA 10.9 — Resultados para o sistema Sol-Saturno para y = 90°.

Depois dos primeiros calculos a eficiéncia da manobra swing-by propulsada ¢ estudada.
A manobra com transferéncia méaxima de energia (o = 0° para a manobra que aumenta a
energia ¢ oo = 180° para a manobra que diminui a energia) ¢ comparada com a manobra
onde o impulso ¢ aplicado depois do swing-by. Esta nova manobra tem dois passos

principais:
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a) Uma manobra swing-by padrdo ndo propulsada com alguns dos pardmetros da
manobra propulsada (Ve., Rp, y);

b) um impulso (com a magnitude 6V usado no Swing-By propulsado) ¢ aplicado depois
que o veiculo espacial deixa o corpo secundario. Este impulso ¢ assumido ser aplicado
na dire¢@o que extremiza a transferéncia de energia. Para as manobras onde o objetivo ¢
o aumento da energia (180° < y < 360°), este impulso ¢ direto (aplicado na direcdo do
movimento do veiculo espacial) e para as manobras onde a meta ¢ diminuir a energia (0
° <y < 180°), este impulso ¢ retrogrado (aplicado na direcao oposta do movimento do

veiculo espacial). A Figura 10.9 mostra os resultados para o sistema Sol-Saturno para y
=90° ¢ y = 270° ¢ para p, = 132784541000 kg.km3/s2, pi, = 37900311,2 kg.km3/s2,
V. =1,0km/s,R = 66294.8 km, V, =9,7 km/s, dg = 1429400000 km.

A Figura 10.10 mostra os resultados para o sistema Sol-Jupiter para y = 90° e y = 270°
e para p, = 132784541000 kgkm3/s2, i, = 126779210 kg.km3/s2, V,_ = 1,0 kms, R _
=78641,2 km, V, = 13,1 km/s, dg; = 778330000 km.

Para: y = 90°
velocidade energia
OV 45 oV 4 : m
3.5 3.5
~ ~
2 3 L2 30 0
E g /\
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O 2 o 2 5 5
4 2
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E 1] E 1o /\ 0
— p—{
/\
0.54 0.5
45—
5 /10/’:15§19\ [3
0 T 0 T T T T T T T T T
8 8 $3898°R¢9388

o (graus)

FIGURA 10.10 - Eficiéncia para o sistema Sol-Saturno (continua).
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FIGURA10.10 (conclusao).
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Eficiéncia para o sistema Sol-Jupiter. (continua)
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Para : y =270°

velocidade energia
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FIGURA10.11 (conclusao).

(em kmz/sz), onde AE;y,, € a variagdo de

A quantidade mostrada € imp impafier

\ \AE

energia obtida pelo swing-by propulsado € AEimpafier € @ variagdo de energia da manobra

que aplica o impulso depois do encontro. O sistema tem no eixo horizontal Rp (km) e

no eixo vertical y (graus).
Valores positivos para esta quantidade indica que a aplicagdo do impulso durante o
encontro ¢ mais eficiente (causa uma variagdo em energia com magnitude maior) que a

aplicacdo de um impulso com a mesma magnitude depois do encontro.

Para obter valores numéricos para a AEimpateer s30 necessarios os seguintes passos:

. 1
a) Calcular a energia antes do encontro (Ej), usando: E, = E(Vi’z‘ + Vii) L;l onde p; ¢

o0 parametro gravitacional do corpo primario e d ¢ a distancia entre M; e My;

174



b) a energia depois da manobra padrao ¢ obtida, diretamente da expressao:
E,=E, -2V,V__sendseny;

¢) entdo, a magnitude da velocidade antes da manobra swing-by padrao ¢ calculada da
energia, usando a expressdao V, = 2(E0 + %) ;

Ly

d) finalmente, a AEinparier € obtida de AE = %(V0 + AV)2 _F_Ei ,se 180° <y <

impafter

360°; ou AE.

impafter

=%(VO ~AVY —%—Ei, se 0° <y < 180°.

Esta claro que a eficiéncia ¢ altamente dependente no angulo de aproximacgado e que tem
pouca dependéncia na distancia do encontro. H4 s6 uma troca nos valores. Também ¢
visivel que ha uma area relativamente pequena de valores negativos, o que significa que
a manobra swing-by propulsada ¢ uma escolha melhor para a maioria dos casos, mas ha
excecoes. Também note que os graficos se concentram em y = 180°, embora a meta da
manobra (ganhar ou perder energia) mude neste momento. Em geral, a manobra com

swing-by propulsado possui um ganho de cerca de 6 — 8 %.
10.4 — Swing-by Propulsado em Trés Dimensdes

Na presente secao faz-se uma descricdo analitica da manobra swing-by propulsada no
espaco tridimensional. S3o derivadas equacdes analiticas baseadas na aproximacao de
conicas conjugadas para calcular a variagao em velocidade, momento angular, energia e
inclinagdo do veiculo espacial nesta manobra. A seguir, estas manobras sdo computadas

com uma dinamica dada pelo problema restrito de trés corpos.

O objetivo ¢ desenvolver equagdes analiticas para as variagdes de velocidade, energia,
momento angular e inclinacdo para o veiculo espacial que passa perto de um corpo
celeste, dentro da dinamica da manobra do swing-by padrdo, mas com a diferenca que
ao passar pelo ponto P o veiculo espacial recebe um impulso (8V) no momento da

maxima aproximacao entre o veiculo e o corpo secundario.
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As condi¢des iniciais estdo definidas na Figura 10.12. A distancia R, ndo estd em escala
para facilitar a compreensdo da mesma. O resultado desta manobra ¢ a troca na
velocidade, momento angular, energia e inclinagdo da orbita kepleriana do veiculo

espacial em relagdo ao corpo central.

FIGURA 10.12 — O swing-by propulsado em trés dimensdes.
10.5 — Equacgdes Analiticas do Swing-by Propulsado em Trés Dimensdes

Assume-se que um impulso é aplicado nas expressdes no instante de maxima
. ~ re . "+ e .
aproximagdo entre o veiculo espacial e o corpo celeste. V.~ ¢ uma pseudo velocidade

do veiculo espacial com respeito a M, depois do swing-by, que representa a velocidade
que o veiculo espacial teria com respeito a M,, se o impulso ndo fosse aplicado. As

posicdes e velocidades no periapse sdo (Prado, 2000):
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Posigao:

x; =R cosPBcosa (10.16)

y; =R cosPsena (10.17)

z; =R senf (10.18)
Velocidade:

V. ==V, seny senf cosa - V, cosy sena, (10.19)

V,; ==V, seny senfsena + V, cosy sena (10.20)

V, =+V, cosP seny (10.21)

\7; =V,_ send (cosf cosa, cosP sena, senf) + V_ cosd (—seny sen 3 cosa — cosy senda.,

- seny senf3 sena + cos y cosa., cosf seny)

(10.22)
V., ==V, send (cosP cosa, cosP sena, senf) + V, cosd (—seny senf cosa — cosy sena,
- seny senf3 sena. 4 cosy cosal, cosf3 seny)
(10.23)
Aplica-se o impulso (Fig. 10.12), e entdo as componentes da velocidade ficam:
Vi ==V, seny senf cosa -V, cosy sena + 38V, (10.24)
V,; ==V, seny senf3sena + V cosy sena + 06V, (10.25)
V, =+V, cosPseny + 6V, (10.26)

Durante a passagem, para pequenos impulsos, ¢ assumida a mecanica de dois corpos e

que a manobra inteira seja efetuada no plano que ¢ definido pelos vetores f{p ev,.
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Entdo, os vetores V e V., que sdo vetores velocidades antes e depois do swing-by,
respectivamente, com respeito a M, podem ser escritas como uma combinacao linear

dos versores associados com R e V . Lembrando que V_ ¢ a velocidade do veiculo
espacial chegando na esfera de influéncia de M,, vindo da trajetéria hipotética que

conduz a velocidade no periapse dada pelas Equacgdes 10.24 a 10.26, ¢ \7; ¢ o vetor
velocidade depois do swing-by, com respeito a M,. Usando V, para representar
ambos V_ e V., desde que as condi¢des sdo as mesmas para ambos os vetores ¢ uma

solugio dupla fornece os valores para V. e V., temos:
R \Y

V,=A—L+B-—=> (10.27)
R A%

onde:

V., = A(cospcosa,cosPsen a,sen p) +
+ B(—senysenfcosa —cosysena + 0V, ,senysenfsena + (10.28)
+cosycosa + 06V, ,cosfseny +96V,)

onde A, B sdo constantes ¢ seguem as relagdes: A>+ B?= V2, onde V, pode ser obtido

2 ~ : A .
de V2=v2_“H , que representa a conservacgao de energia da dindmica de dois corpos.
p

Uma segunda exigéncia para V_ ¢ que este faca um angulo & com Vp, onde & ¢ a
metade do angulo de rotagdo total descrito para o vetor velocidade durante a manobra

(angulo entre \7; e V). As condi¢des podem ser escritas como:
V,eV, =V,V cosd (10.29)

onde “e” representa o produto escalar entre os dois vetores.
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Da mecanica celeste de dois corpos ¢ conhecido que:

send=— (10.30)
R,V

W,

1+

onde L1, € o pardmetro gravitacional de M, (= 0,0121, no caso Terra-Lua).

Usando a equagdo para V, como uma fung¢io de f{p e V,, temos:

- - R \Y -
V, eV, :(AR_p+BV_pJ.Vp =BV, =V,V cosd (10.31)

p p

Entdo, B=V_ cosd, porque RP . \7P = 0 (no periapse Rp e Vp sao perpendiculares) e
\7 \/ _ 2

V,eV, =V .

Entdo, se A+ B?= V2 = A?= v2-B’= V2 - VZcos’ & = V2(l-cos’ §)=V2sen’ &

= A=2%V_send

Entao, temos:

V., =—1cosd (8V, -cosy sena - cosa senf seny) — cosa cosPsend) V.,

00

(cosd (8V, +cosa cosy -sena senf seny) — cosf sena send) V., (10.32)
cosd(dV, + cosP seny) —senfsend)V_}

V! = {cos O cosy sena + cosa. (cosd senf3 seny - cosP send))V, ,
(cosd cos a cosy + sena. (-coso senf seny + cosP send))V_, (10.33)
(cos cosd seny +senf send) V., }

Para M, a velocidade com respeito a (\72 ) € assumida ser
V, =(0,V,,0) (10.34)

Usando a adigdo de vetores:
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V. =V, +V,

V. = {—(cosd cosy sena + cosa (cosd senf3 seny - cosf send)),

V.
—2 + (cos & cos a. cosy + sena. (-cosd senf seny + cosf send, (10.35)

o0

cos 3 cosd seny + senf3 send}

V, =V +V, =
\70 = {cosd (dV, -cosy sena - cosa senf3 seny) - cosa cosp send,

V.
—2 +cosd (8V, +cosa cosy - sena senf seny) - cosP sena send, (10.36)

o0

cosd (8V, + cosP seny) —senf send}

onde V, e V, sdo as velocidades inerciais do veiculo espacial antes e depois do swing-

1

by, respectivamente.

Para estas equacgdes € posivel se obter expressoes para a variacao da velocidade, energia

e momento angular. Sdo elas:
AV =V, — V.

AV = {(ESVX cos 8 —2 cosa cosPsend)V,,, (6V, cosd—2 cosPfsenasend)V,, (8V, cosd—2senf send)V,, }
(10.37)

que implica em: AV = ‘AV‘

AV ((8V] +8V, +8V;)cosd” —4c0s8 (8V, cosa cosP + 8V, cos seno +
8V, senB)send +4send’)V?2
(10.38)
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AE = % V., (2V,(8V, c0s8 — 2 cos f seno. send) + cosd (cosd (8V, +8V, +8V; + 28V, cosa cosy -

28V, cosy sena + 28V, cosP seny — 26V, cosa senf seny — 26V, senasenf seny) —
2(8V, cosa cosP + 06V, cosPsena + 8V, senP) send)V,)
(10.39)

Para o momento angular (C ) os resultados sdo:

& =RV,

éi = {0, —d (cosP cosd seny +senf send)V_,d (V, +(coso cosy cosd V +seno (—
cosd senfseny V_ +cosPfsend)) V_ )}
(10.40)

C, =R><\70

éo =10,—d (cosd(dV, +cosPseny) —senfB send)V,,d (V, +(cosd(8V, + cosa cosy —
sena senf seny ) — cosP sena send)V, )}
(10.41)

onde R =(d,0,0) é¢a posicao do vetor de M.
Entao:

AC=C,—C.=

AC ={0,-d 0V, cosdV,_ +2dsenfsend V,,ddV, cosdV, —2dcosPsenasend V., }

(10.42)
Entdo, AC = ‘AC‘
(ddV, cosdV, —2dcosPBsena send V) +
AC = (10.43)
(d8V, cosdV, —2dsenPsend V)’
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- . V. . . ~ ~
Usando a defini¢do de velocidade angular szZ para a inclinagdo, os resultados s3o os

seguintes: = {0, 0,1}

éiz = éi ’ 6‘)2
Ciz =d (V, +(cosa cosy cosd + sena. (-cosd senf seny +cosBsend)) V) (10.44)
éOz = 60 ’ 6‘)2

COZ =d(V, +(cosd (8V, + cosa cosy —sena senf3 seny ) — cosP sena send )V, )

(10.45)

Aéz = 6Oz - éiz

Aéz =dV,_(8V, cosd—2 cosf sena send) (10.46)
AC, =[AC|
AC, = (d cospcosdseny V, +dsenfsend V,)* +d* (1047)
(V, + (cos a. cosy cosd + sena. (-cosd senf seny + cosP send))V,, )’ '
AC, =|AC,|
AC, = d*((cosd (8V, + cosP seny) - senf send)® V. +

(V, +(cosd (8V, + cosa cosy - sena senf seny) - cosf sena. send) V2)

C

iz

Cos(i;) =

(@l

d (V, + cosa. cosy cosd + sen o (-cosd senf3 seny + cosfP send))V,,))
(d cos B cosdseny V, +dsenf send V, )* +d*(V, + (cos o cosy cosd +sena. (-cosd senf seny + cosp send))V, )

(10.49)

Cos(i;) =

2
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COS(iO )=
Co
Cosi,) = V, +(cosd (8V, + cosa. cosy - seno senf seny) - cosP sena send) V.,
74 ((cosd (8V, + cosP seny) - senB send)” V7 +(V, + (cosd (8V, + cosa cosy - sena senf seny) - cosp seno send)V,, )?
(10.50)
A variagdo da inclinagdo pode ser obtida de ip- i;.
A, =arccos(A ) — arccos(B) (10.51)

onde:

V, +(cos8 (8V, + cosa cosy - seno senf seny) - cosP seno send) V.,

B d ((cosd (8V, + cosB seny) - senf send)” V2 + (V, + (cosd (8V, + cosa cosy - sena senf seny) - cosf seno send)V, )?)

V, +(cos6 (3V, + cosa cosy - sena senf seny) - cosP sena send)V,,

- d ((cosd (8V,, + cosB seny) - senf send)” V2 + (V, + (cos & (8V, + cosa. cosy -sena senf seny) - cosP sena send)V,, )

onde: 8V, = \/ - (SVX )2 - (8\/y )2 + QSV‘)Z e ‘8\7‘ ¢ a magnitude do impulso aplicado na

manobra.

10.6 — Resultados para o Swing-by Propulsado

Foram gerados graficos no sistema Terra-Lua com diferentes valores e dire¢des de
angulos para obter maximos e minimos de AE, AC, AV como fun¢do da dire¢do de um
impulso com magnitude fixa. As Figuras 10.12 e 10.13 mostram os resultados obtidos.

Os valores atribuidos as varidveis sdo: V, = 1,0; p = 0,0121; R, = 1911,8 km; V_= 2,0,

\5\7\ = 0,01,d=1,0, o, = 0,0121.
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A maioria dos extremos se localiza nas bordas, embora existam excec¢des, o que indica a

existéncia de direcdes diferenciadas para o impulso.

Foram feitas comparagdes na variagdo de energia entre a manobra swing-by padrio ¢ a

manobra propulsada e obtivemos a Tabela 10.1.
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AE

AC

0.0185
0.01848
0.01846
0.01844
0.01842

o=30°

AC

oVz

0.7565 ¢

0.7555
0.755

FIGURA 10.13 — Resultados das simulag¢des para o caso plano (f =y =0°)

(Continua ).
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AV

(0

AC

1.5115

0

0.001

0.001 ¢

X

A%

)

AV

FIGURA 10.13 — ( Continuacdo). ( Continua )
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(0

AC

o =120°

AC

0

0.001

0

0.001

FIGURA 10.13 — (Continuagao ) (Continua).
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AV

o =150°

AC

0.7555

AE

0.755

N
>
0

<
—
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—

0.001 0

FIGURA 10.13 — ( Continuagdo) (Continua).
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o =180°
AE AC

oVz

0.0185

0.018475
0.01845
0.018425

AV

oVz

1.5145
1.514
1.5135
1.513

0.001

o =210°
AE AC

oVz S5V
V4
0.759 o 758
0.758 0.7575
0.757 0.757
0.756 0.7565

0.0002

oVx

0.001 °

FIGURA 10.13 — ( Continuagao) ( Continua).
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AV

o =240°
AE AC

oVz
oVz
1.312
1.314 1.3115
1312 1.311
1.3105

0
0.0002

AV

FIGURA 10.13 - (Continuagao ) ( Continua ).
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o=270°

AE AC
oVz
oVz
1.5145
1.518 0.001 1.514
1.516 0.0008 1.5135
1.514 1.513
0.0006
0
0.0002
0.0004
SVx 0-0006

0.0004 va

0.0008

0.001 ©

0.001 ©
AV

oVz
1.5145

1.514
1.5135
1.513

0.001 °
o =300°
AE AC
oVz
oVz
p 1.312
1.3115
]i:;];é 1.311

1.3105

0.0002

0.001 9

FIGURA 10.13 — ( Continuagao) ( Continua ).
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o =330°

oVz

0.762
0.76
0.758

AE

0.001 9

AV

oVz

0.7585
0.758
0.7575
0.757

FIGURA10.13 — ( Conclusao ).
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o =-135° B = -45°, y = -45°

o A A
L, r Ly
A S AR I .

FIGURA 10.14 — Resultados e simulagdes. (Continua).
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AE

oVz

1.062
1.06
1.058

0.0002

0. 000

=-90°, B = 45°, y = -180°

0.001

FIGURA10.14 — ( Conclusao ).
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TABELA 10.1 - Maximos Valores da Variag¢ao de Energia.

angulos Swing-by Swing by Eficiéncia
padrao propulsado
AE max AE max
o =-135° B =-45°y=-45° 0,756453 0,75305 0,476302
o =-90° B =45°y=-180° 1,06972 1,06288 0,658116
o =45 B=-90° y=180° | -0,0000409975 0,0164884 |  --—--—--
a=0%pB=0%y=0° 0 0,00545071 |  ---—---
a=30°%B=0°y=0° -0,756378 -0,752087 0,593724
o=60°B=0°y=0° -1,3101 -1,30757 0,208381
a=90°B=0°y=0° -1,51279 -1,51217 0,0542045
o=120°%B=0%y=0° -1,31015 -1,30998 0,028241
o=150°%B=0%y=0° -0,756479 -0,756307 0,0491752
o=180% B=0%y=0° -0,000115961 0,0014556 |  ---—---
a=210%pB=0%y=0° 0,756278 0,759376 0,383192
o =240° B=0%y=0° 1,31004 1,31523 0,383904
o=270%B=0%y=0° 1,51279 1,51964 0,439585
o =300°% B=0°%y=0° 1,31021 1,31743 0,535792
o =330%PB=0%y=0° 0,756579 0,762772 0,792118

Nota-se na tabela acima que valores de variacdo da energia zero ou proximos de zero

geram singularidades. Portanto, devem ndo devem ser considerados.

Na maioria dos casos, a manobra mais eficiente é obtida quando o impulso ¢ alinhado
com o0s eixos “x” ou “y”. Assim, o presente trabalho pode mostrar a melhor dire¢do para
aplicar o impulso para qualquer critério desejado: madximo ou minimo de variacdo de

energia, velocidade, momento angular ou inclinag3o.
Os resultados para as manobras reproduzidas com a dindmica do problema restrito de

trés corpos, para a maioria dos casos estudados, deram ao swing-by propulsado uma

varia¢do de consumo muito proéxima ao padrdo, sendo melhor em alguns casos.
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A estimativa da eficiéncia pode ser obtida assumindo que o impulso aplicado apds o

swing-by gere uma altera¢do de energia dada por:

AE = V_&V (10.52)

sat

onde 0V = 0,01 e Vg € a velocidade inercial do veiculo quando situado a uma distancia
aproximadamente igual a distancia entre a Terra e a Lua. Este valor ¢ da ordem de 0,002
unidades canonicas. Logo, a variacdo de energia ¢ da ordem de 0,0002 unidades

canonicas.

10.7 — Expansdes para o Swing-by Propulsado

Foram feitas expansdes em séries de poténcia até segunda ordem para a variagdo de

velocidade, energia, momento angular e inclinagdo na manobra swing-by propulsada.

As expansdes da variacdo de velocidade e inclinacao nos dao equagdes complexas de

dificil entendimento, portanto ndo sdo mostradas aqui.
A equagdo da expansdo da variagdo de energia ¢ dada por:

AE =08V, V, cosdV, -V, cosP sena sendV, +0.5 SV? cosd’ V. +
0.58V, cosd’ V. +0.58V; cos8’ V. +38V, cosacosycosd’ V; —
SV, cosy cosd® sena V. +38V, cosP cosd’ seny’ V. —

8V, cosa cos 8’ senPseny V) -3V, cosd’sena senp seny’ V; — (10.53)
8V, cosa cosP cosSsend V. — OV, cosf cosd sena send V2-

8V, cosdsenf sen 8 V. —2 cosP cosd senPseny send V) +
2 cosa’ cosP cosd senPseny send V. +

2 cosP cosd sena’senf seny send V.

A equacdo da expansdo da variacdo do momento angular ¢ dada por:
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AC = —(60d* 3V 8V; cos p* cos 8* sen o’ sen B* sen &* Vi) /
(4 d” cosp’sena’send’ V. +4d* senB’ send’ V. )7/2
( d° ES\/Y2 8V, cos B’ cos 8" sena’ send* V? )/
(4 d* cosP’sena’send’ V. +4d” senP’ send’ V. )5/2 +
(3 d° 8\/2 8V} cosd* senB’ send’ V! )/ (4 d* cosP’sena’send’ V> +4d’ senp’ send’
(12 d®8V; 8V; cosp’ cos &’ sena’ senPsend’ Vy )/
( d” cosp’sena’send’ V. +4d* senB’ send’ V. )5/2 -
(12 d° oV, 8V} cosPcosd’ sena sen f’send’ VO )/
( d’ cosp’sena’send’ V. +4d> senB’ send’ V. )5/2 -
(d4 ESV2 8V} cosd* V! )/ (4(4d2 cos B’ sen o’ sen 8° V. +4d> sen P’ send’ V. )3/2)+
(d oV, 8V} cosP cosd’seno send V! )/
(4 d® cosp’sena’send’ V. +4d* senB’ send’ V. )5/2 +
( 8V, 8V, cosd’senf send V, )/
(4 d* cosP’sena’send’ V> +4d* senp’ send’ V. )5/2 -
(2d4 8V, cosp” cosd’sena’ send’ V )/
(4 d” cosP’sena’send’ V. +4d* senB’ send’ V’ )5/
(4d4 8V, 8V, cosp cosd’sena senp send’ V; )/
(4 d” cosP’sena’send’ V. +4d> senp’ send’ j))s/z —~
(2 8V} cosd” sen B’ send’ V! )/
(4 d’ cosp’sena’send’ V. +4d> senp’ send’ V. )5/2
d’> 8V, cosd’ VZ) (2\/(4 d*> cosP’sena’send’ V> +4d* senp’ send’ V? ))

(
(d2 SV} cos &’ Vz) (2\/(4 d” cos B’ sen a’sen 8’V +4d” sen B* sen §° V ))
(2

2d* dV, cosfP cosd sena send \% )/ (\/(4 d’cos B’sen o’ sen 3*V? + 4d” sen B’ sen 8V ))—

(2d2 8V, cosd senf send V. )/ (\/(4 d’cosB* sen o’ sen 8° V> +4d’ sen B> sen 8> V. ))+

\/4 d’ cos B’ sen o’ sen &° V. +4d” sen B> sen &” V.
(10.54)

Alguns valores foram atribuidos para o desenvolvimento das expansdes de primeira e

segunda ordens. Assim mostram-se os valores de todas as variagdes, levando em conta
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os valores: Vo =1,0; p=0,0121; R, = 1911,8 km; V_= 2,0,

5\7\ —0,01,d=1,0, u» =

0,0121, o= 30°, B = 45°, y = 60° .

O desenvolvimento dos primeiros termos das expansdes que envolvem potencias

unitarias na variaveis oV sio:

AV =1,51279 - 1,133818V, —0,654584 8V, —0,490598 8V, 8V, —
1,30915 8V, —0,9811813V, 8V, —0,566468 5V, 8V, —1,27367 8V, 8V, 8V,

(10.55)
AE = —0,534851-3,53244 8V, +1,791218V, +1,108915V, (10.56)
AC =1,19595—0,828004 8V, —1,65598 8V, 1146518V, 5V, (10.57)
Al'=-0,283465 - 0,8564918V, +1,38348 5V, —1,18044 5V, 3V, (10.58)

O desenvolvimento dos termos das expansdes que envolvem potencias de segunda

ordem na variaveis oV sao:

AV =1,51279 - 1,1338138V, +0,708078 8V, —0,654584 3V, —

0,490598 8V, 8V, —0,0613083 8V, 8V, +0,991342 8V +0,530718V &V -
0,1723318V; 8V, -1,309158V, —0,9811818V, 8V, —0,1226158V; 8V, —
0,566468 8V, 8V, —1,27367 8V, 8V, 8V, —1,113765V; 8V, 8V, +
0,6127838V; 8V, +0,826689 8V, 8V, 8V, —0,309734 8V, 8V &V, +
0,566502 8V -0,424518 8V, 8V, —1,00763 8V 8V, —

0,245088 8V, 8V; —1,6532838V, 8V, 8V, —3,510938V; &V, 8V, -
0,05304673V; 8V, -0,119243 8V, 8V, 8V, —1,89146 3V, 8V, 8V,

(10.59)
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AE =-0,534851-3,53244 8V, +1,713938V_ +

. i (10.60)
1,791218V, +1,713938V? +1,108915V, +1,71393 5V

AC =1,19595-0,828004 5V, +1,14649 8V —1,65598 3V, — 1,146518V 8V, +
0,7937238V,8V, +0,2866315V; —1,38908 5V, 8V, —0,687013V 8V,

(10.61)

Al = —0,283465 - 0,8564918V, +1,18494 5V +1,38348 3V, —1,18044 5V 3V, —
0,396663 8V, 8V, —1,18494 8V +4,289728V 8V, —8,39258V 38V,

(10.62)

Para melhorar o entendimento e dar mais clareza as equagdes eliminam-se os termos de

ordem superior obtidos durante a expansao, temos:

Para primeira ordem:

AV =1,51279 -1,133818V, —0,654584 6V, —1,30915 8V, (10.63)
AE =—0,534851-3,53244 8V _+1,791216V, +1,1089138V, (10.64)
AC =1,19595 - 0,828004 6V, —1,65598 6V, (10.65)
Al =-0,283465-0,8564916V, +1,38348 8V, (10.66)

Para segunda ordem:

AV =1,51279 - 1133818V, +0,708078 V7 —0,654584 V, —
0,490598 8V, 8V, —0,991342 §V? ~1,30915 3V, — (10.67)
09811813V, 8V, —0,566468 8V, 8V, +0,566502 5V
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AE =—0,534851-3,53244 8V, +1,713938V; +1,791218V, +1,713938V_ +
1,108918V, +1,71393 8V

(10.68)
AC =1,19595 — 0,828004 5V, +1,14649 3V -

(10.69)
1,65598 8V, —1,146518V,8V, +0,2866315V
Al = —0,283465 - 0,8564915V, +1,18494 8V +

(10.70)

1,38348 8V, —1,18044 8V, 5V, —1,18494 5V

Comparando as equagdes do swing-by propulsado com as expansdes vé-se, na Figura
10.14, que a diferenca entre elas ¢ pequena, da ordem de 10™ para AE e Al e 107 para

AV e AC para primeira ordem.

Na Figura 10.15 vemos a mesma diferenca na segunda ordem, 10" para AE e 107 para

AC, AV e Al
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FIGURA 10.15 — Diferencas entre o swing-by propulsado e as expansdes de primeira
ordem.
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FIGURA 10.16 — Diferengas entre o swing-by propulsado e as expansdes de segunda

ordem.

10.8 — Estimativa de Economia de Consumo de Combustivel Devido ao Swing-by

Nesta secdo faz-se uma estimativa da economia de consumo de combustivel de uma
missdo onde o veiculo espacial viaja da Terra para uma oOrbita Halo do sistema Terra-
Sol, utilizando uma manobra de swing-by com a Lua para gerar esta economia de

combustivel, como esquematizado na Figura 10.17 (Howell e Guzman, 2000).
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Sol

FIGURA 10.17 — Esquema da transferéncia com a manobra swing-by.

A Figura 10.17 representa o esquema para a manobra, onde a linha pontilhada
representa a transferéncia direta a partir de uma orbita de estacionamento ao redor da
Terra para uma Orbita Halo e a linha continua representa a transferéncia com a manobra

de swing-by ao redor da Lua.

Nao foram calculadas as trajetérias para realizar esta missdo. Esta tarefa ¢ bastante
complexa e foge aos objetivos do presente trabalho. Porém, ¢ possivel fazer uma
estimativa de economia de combustivel com base nas variagdes de energia.

Desta forma o veiculo parte de uma orbita de estacionamento ao redor da Terra, no
sistema Terra-Sol com velocidade circular de Ve = 7,59473km/s e recebe um impulso

para deixar esta orbita de AV, = 2,5668 km/s.

As variagdes de energia sdo obtidas por:

El=0,5(V, +AV,) _B (sem o swing-by) (10.71)
r

E2=0,5(V, +AV,)” =2 (com o swing-by) (10.72)
T
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onde:

AEa=El —E2= 0,5(2 Vc AV, -2 Vc AV, +AV,> - AV,?) (10.73)
Ap6s aplicar os valores numéricos, tem-se: AEa = 0,5 (45,9811 — 15,1895AV,; - AV22).

A partir de agora, calcula-se a variacdo de velocidade requerida levando-se em

consideracdo o ganho de energia devido ao swing-by.

1

Rv2 T
1+ 2=
W,

Temos: AE =-2V,V_sendseny, onde: send = 0,0121; porém

transformados em unidades do sistema internacional.

Utiliza-se as equacdes do plano com sen y = 1,0 porque deseja-se obter uma estimativa

da méxima economia e ndo valores especificos.

Entdo as solugdes da Equacao (10.72) sdo:

AV, =—17,59473 — 1,41421,/51,8305 - AE
AV, =—7,59473 + 1,41421,/51,8305 — AE

Desconsidera-se: AVZ' =-7,59473 - 1,41421,/51,8305—-AE, pois a solugdo desta

equacao corresponde a valores negativos.

Desta forma, a variacao da velocidade no impulso aplicado que faz uso da economia do

swing-by em funcdo da variacdo da energia fica:

2,09306V,
1+82,6446R |V

AV, =—7,59473 + 1,41421\/51,8305— (10.74)
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Utilizam-se os seguintes valores 0,0047814403 <Rp <0,026014365e 1,0< V_ <2,5

para avaliar este consumo. A Figura 10.18 mostra os valores obtidos.

7/ 2.5
2.5 7ZFA L T T .'.
’ 72 L 7 FTF AL T LT
AV, 2% 'Il’ll"'"'\.\...."l 2

0.025 1

FIGURA 10.18 — Variagao da velocidade no impulso aplicado utilizando o swing-by.

Desta forma a economia ¢ dada pela diferenca dos consumos AVTot = AV, - AV,. A

Figura 10.19 mostra os valores obtidos.

AVTot

FIGURA 10.19 — Variacao da velocidade total com o uso do swing-by.

10.9 — Conclusoes

Utilizando a técnica acima descrita, baseada em Prado (1996), para o caso plano, foram

investigados os sistemas Sol-Jupiter e Sol-Saturno e para o caso tridimensiona,l o
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sistema Terra-Lua. Foi possivel investigar a melhor posi¢ao para se aplicar o impulso.
Os resultados mostraram para a maioria dos casos estudados o swing-by propulsado ¢é
uma escolha melhor (cerca de 8%), mas ha alguns casos onde o swing-by ndo
propulsado seguido da aplicagdo do impulso reduz o consumo total. Este tipo de
manobra pode ser usado para transferir um veiculo espacial entre a Terra e uma Orbita

Halo no sistema Sol-Terra, usando um swing-by na Lua para economizar combustivel.

Obtiveram-se equacgdes analiticas para a variagdo de velocidade, energia, momento
angular e inclinagdo na manobra swing-by propulsada para o caso particular de
impulsos pequenos e foi observado que os valores obtidos para o swing-by padrdo e o
propulsado sdo préoximos, embora o propulsado seja melhor, em alguns casos. Os
graficos mostram a importancia pratica desta manobra. A eficiéncia desta manobra foi

calculada e mostrou-se da ordem de 0,4 % a 0,8%.

A seguir, foi feita a expansdo analitica das equagdes obtidas e, comparando os
resultados do swing-by propulsado com sua expansdo, notamos que a diferenca entre
eles é pequena, da ordem de 10 para AE e Ai e 10” para AV e AC para primeira ordem
e, para segunda ordem, 107" para AE el0” para AC, AV e Al Isto nos mostra que o

modelo expandido ¢ mais eficiente.

Contudo, as economias geradas pelo uso da técnica do swing-by na Lua sdo da ordem
de 6% em relagdo ao custo total. Ao utilizarmos um swing-by propulsado podemos
gerar uma economia maior, que chega a 8% para o sistema Sol-Jupiter e Sol-Saturno e

de até 0,8% para o sistema Sol-Terra.

Nao foram encontrados resultados similares no caso tridimensional na literatura para
comparagdo. A comparagdo com os resultados obtidos em Prado (1996), que estudou o
caso plano, mostra que as conclusdes aqui obtidas sdo muito similares as obtidas na

literatura.
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CAPITULO 11

CONCLUSOES E SUGESTOES FINAIS

11.1 — Conclusoes

Conforme apresentado no Capitulo 1, o presente trabalho tem por objetivo estudar
diversos topicos relativos as orbitas Halo, definidas no contexto do problema restrito de
trés corpos. Dentro dessas tarefas, serd abordada a determinagdo das orbitas Halo, pelo
método de Lindstdt-Poincaré e, posteriormente, serdo abordados problemas concretos
de engenharia espacial, como manobras orbitais entre as 6rbitas Halo, manobras entre as
orbitas Halo e os primarios, manobras completas entre a Terra e a Lua utilizando uma
orbita Halo como estacionamento, etc. Para completar esses objetivos, diversos
problemas que ndo dispunham de solugdo na literatura foram resolvidos. Essas

contribui¢des serdo mostradas em detalhes ao longo dos proximos paragrafos.

Para realizar as tarefas aqui propostas, foram analisados diferentes modelos e sistemas
de primarios para a dindmica e diversas estratégias para as manobras realizadas. Para a
dindmica foram considerados dois modelos bésicos: o problema restrito de trés corpos e
o problema restrito bi-circular de quatro corpos. Para ambos os modelos o veiculo
espacial ¢ assumido como sendo um ponto sem massa que se move devido a forga
gravitacional dos primarios, que sdo corpos celestes modelados como pontos de massa
dentro dos diversos sistemas utilizados. Esses dois modelos foram escolhidos, devido ao
fato de combinarem simplicidade de implementagdo com precisdo suficiente para os
calculos envolvidos. Para os problemas envolvendo as manobras orbitais, foi utilizada
uma generalizacdo do problema de Lambert. Esse problema foi proposto e resolvido
para a dindmica de dois corpos com essa denominacao, mas foi estendido as dindmicas
mais complexas aqui utilizadas com o uso de métodos numéricos para a resolugao do

problema de valor de contorno em dois pontos.
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Com estes topicos estudados, as principais conclusdes obtidas sdo mostradas nos
paragrafos abaixo. De forma geral, elas constituem uma serie de passos que tem

importancia para futuras analises de missdes.

No Capitulo 4, determinou-se as orbitas Halo utilizando o método de Lindstedt-Poincaré. A
tarefa inicial foi a de implementacdo de um método ja existente na literatura. A seguir,
esse método foi aplicado com sucesso no Capitulo 5 para a obtencao de drbitas do tipo
Halo em sistema de primarios formados pelo Sol e cada um de seus planetas do Sistema
Solar. Um estudo generalizado para diversos valores de parametros de massa também
foi feito, como forma de complementar o trabalho aqui desenvolvido. A contribui¢do
obtida nesse capitulo foi a de obter resultados que sdo novos na literatura. As orbitas
aqui encontradas podem ser utilizadas para a colocacdo de veiculos espaciais
diretamente, em missdes interplanetarias de pesquisa cientifica, e também na construcao
de trajetérias para missdes interplanetarias que utilizam essas Orbitas como locais de
estacionamento para materiais € até mesmo pessoas, quando em missdes aos planetas
exteriores do Sistema Solar. A forma de apresentacdo utilizada (zmax vs xmax) ¢
bastante eficiente em termos de economia de espago para mostrar familias inteiras de

orbitas Halo de uma forma compacta.

No Capitulo 6, foi proposto e desenvolvido um novo método para o célculo de
manobras orbitais envolvendo oOrbitas do tipo Halo. O método ¢ baseado na
discretizacdo das orbitas Halo em certo numero de pontos e a conseqiiente aplicagdo do
método de Lambert, utilizado dentro do problema restrito de trés corpos para cada par
de pontos possiveis. Com isso, obtém-se familias de trajetorias de transferéncias
identificadas pelo tempo da manobra. A contribuicdo efetuada nesse ponto foi a de
estudar o problema de transferéncias orbitais com tempo fixo envolvendo 6rbitas do tipo
Halo e também envolvendo as orbitas do tipo Halo e os primdrios. Esse problema ndo
foi encontrado na literatura, toda ela centrada no problema de manobras orbitais com
consumo minimo de combustivel e tempo livre. Assim sendo, além de contribuir com
um novo enfoque ao problema de manobras orbitais, foram também obtidos resultados

que oferecem uma grande variedade de opg¢des de trajetérias para os exemplos citados.
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No Capitulo 7, um algoritmo numérico foi proposto e implementado com sucesso para
resolver o problema de rendez-vous entre veiculos espaciais que estdo em duas Orbitas
Halo distintas. O método ¢ baseado na discretizagao das orbitas Halo e na solug¢do do
problema de Lambert entre pares de pontos, conforme mostrado no Capitulo 6.
Considera-se a possibilidade de uma missdo Terra-Lua onde uma parte dos
equipamentos fiquem estacionadas em uma Orbita Halo. Neste caso a manobra que
levara o veiculo espacial da Lua para a 6rbita Halo serd uma manobra de rendez-vous.
Existe também a opgdo de se transferir o veiculo da Lua para uma o6rbita Halo qualquer
(sem o vinculo de rendez-vous) e depois efetuar o encontro entre eles através do rendez-
vous entre as orbitas Halo. Dessa forma, a contribui¢do desse capitulo estd em utilizar
uma nova técnica (o problema de Lambert generalizado) para estudar o problema de
rendez-vous envolvendo orbitas Halo, problema esse que ja foi um pouco estudado na
literatura, mas com outros enfoques, principalmente centrados na fase final de
aproximacao entre os veiculos espaciais. Como manobra completa, obtida através de um
controle bi-impulsivo, ndo foi encontrado nenhum trabalho com enfoque similar para

comparacao.

No Capitulo 8, ¢ estudada uma missdo completa entre a Terra e a Lua. Esse capitulo
combina as técnicas e resultados obtidos nos capitulos anteriores para a realizacdo de
uma manobra completa. Com base nos resultados obtidos, observa-se a grande
economia gerada pela estratégia de se transferir o sub-veiculo da orbita em torno da Lua
para uma Orbita Halo, sem impor a condi¢cdo de rendez-vous, e apenas numa segunda
etapa efetuar o encontro dos veiculos espaciais. Comparando-se os resultados de
consumo total obtido utilizando as d6rbitas Halo como estacionamento com a manobra
de Hohmann, no Capitulo 6, observa-se que a estratégia aqui sugerida possui um
consumo menor. Nota-se ainda que a permanéncia do veiculo espacial na 6rbita tipo
Halo aumenta ainda mais a economia de combustivel, conforme demonstrado no
exemplo calculado. Este resultado ¢ obtido devido a uma dindmica mais realista
utilizada, conforme citado por Belbruno e Miller, 1991. Nota-se, porém, que esta
economia de combustivel € obtida a custa de um tempo de transferéncia muito maior, de

forma que a escolha da manobra ideal deve considerar estes dois fatores. Assim sendo, a
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contribuicdo desse capitulo consiste na utilizacdo dos tdpicos anteriormente
desenvolvidos e na descoberta de novos resultados com validade geral para uma
manobra completa entre a Terra e a Lua com a utilizagdo de uma Oorbita Halo

intermediaria.

No Capitulo 9, implementou-se e testou-se o problema restrito bi-circular de quatro
corpos com sucesso. Comparou-se os resultados de transferéncias e de rendez-vous com
a dindmica do problema restrito de trés corpos e foram encontradas manobras de
transferéncia da orbita ao redor da Terra para Halo com um consumo mais econdmico.
Foram encontradas trajetérias que terminaram em captura gravitacional, neste modelo,
vinda de dire¢des diferentes. Diferentes valores para o angulo de captura na obtenc¢do da
captura gravitacional foram utilizados. Esses resultados mostram muito bem o potencial
deste tipo de manobra dentro do modelo matematico testado. Assim sendo, a
contribuicdo desse capitulo foi a de resolver os problemas propostos nos capitulos
anteriores com a utilizagdo de um a dindmica mais completa e realista. Dentro dessa
dinamica, tanto as técnicas empregadas para a solu¢cdo do problema como os resultados
obtidos sdo novos na literatura. A conclusdo mais importante ¢ que o quarto corpo
incluido na dinamica pode melhorar ou piorar o desempenho da manobra e as técnicas
aqui apresentadas podem ser utilizadas na tarefa de encontrar as condi¢des ideais para
que a influéncia do quarto corpo seja produtiva para a missdo considerada. Além disso,
uma estimativa das possiveis vantagens dessa dindmica pode ser feita com os resultados

aqui mostrados.

No Capitulo 10 foi estudado o problema do swing-by propulsado em trés dimensdes.
Foi utilizada a técnica baseada em Prado 1996, que estudou o mesmo problema na sua
forma plana. Foram investigados os sistemas Sol-Jupiter e Sol-Saturno. A primeira
contribuicdo desse capitulo foi em resolver o problema de forma analitica, baseada na
aproximacao por conicas conjugadas. Essa modelagem nao foi encontrada na literatura e
se constitui em uma ferramenta importante para a realizacdo de manobras orbitais. Apds
essa modelagem, foi possivel investigar a melhor posi¢ao para se aplicar o impulso. Os

resultados mostraram que, para a maioria dos casos estudados, o swing-by propulsado ¢

210



uma escolha mais eficiente, em cerca de 8%, mas ha alguns casos onde o swing-by ndo
propulsado seguido da aplicacdo do impulso reduz o consumo total. Este tipo de
manobra pode ser usado para transferir um veiculo espacial entre a Terra e uma orbita
Halo no sistema Sol-Terra, usando um swing-by na Lua para economizar combustivel.
Foram obtidas equacdes analiticas para a variacdo de velocidade, energia, momento
angular e inclinacdo na manobra swing-by propulsada para o caso particular de
impulsos pequenos e observamos que os valores entre o swing-by padrdo e o propulsado
sdo proximos, embora o propulsado seja melhor, em alguns casos. Os resultados aqui
obtidos mostram a importancia pratica desta manobra. A eficiéncia desta manobra foi
calculada e mostrou-se ser da ordem de 0,4 % a 0,8%. A seguir, foi feita a expansdo
analitica das equagdes obtidas e comparando os resultados do swing-by propulsado com
sua expansdo, notamos que a diferenca entre eles é pequena, da ordem de 10 para Ae e
Ai e 107 para Av e Ac para primeira ordem.e para segunda ordem, 10™'® para Ae €107
para Ac, Av e Ai. Isto nos mostra que o modelo expandido ¢ mais eficiente. Contudo, as
economias geradas pelo uso da técnica do swing-by na lua sdo da ordem de 6% em
relagdo ao custo total. Ao utilizarmos um swing-by propulsado podemos gerar uma
economia maior, que vai 8% para o caso plano até 0,8% para o caso tridimensional.
Logo, esse capitulo combina um desenvolvimento analitico novo com resultados que

possuem aplicagdo em missdes reais.

De uma forma geral, o presente trabalho pode demonstrar uma nova forma de resolver o
problema de manobras orbitais envolvendo drbitas do tipo Halo (entre elas e entre elas e
os primarios) através da aplicagdo de um método generalizado do problema de Lambert
para a obtencdo de manobras com tempo fixo. Foi possivel estender esse resultado para
incluir manobras de rendez-vous e calcular uma manobra completa entre a Terra e a
Lua. Além disso, foi possivel mostrar formas eficientes de utilizar um quarto corpo
envolvido na dindmica. Finalmente, foi possivel equacionar analiticamente o problema
de um swing-by propulsado em trés dimensdes, mostrando como esse procedimento
pode ser utilizado para obter economias de combustivel em manobras envolvendo

orbitas do tipo Halo.
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11.2 — Sugestdes para Extensdo deste Trabalho

Diversas sugestdes podem ser feitas para futuras extensdes dos topicos abordados neste

trabalho. Entre elas podemos citar:

a)

b)

d)

estudar melhor a variacao de angulo de fase o para obtenc¢ao da economia do

consumo de combustivel no problema bi-circular de corpos;

calcular as trajetdrias para a missdo que viaja de uma orbita ao redor da Terra e
vai para uma Orbita Halo, utilizando a manobra de swing-by com Lua, no

sistema Sol-Terra.

Estender o modelo de quatro corpos quase-bicircular para o problema de
Ncorpos utilizando as solu¢des numéricas do JPL para o movimento de todos os
planetas. Isto tornaria o modelo fisico ainda mais realista, ja que poderia se
analisar as perturbacdes de outros planetas (tais como Vénus) na estrutura e

estabilidade das orbitas Halo.

Estudar métodos diferentes para a obtengao das 6rbitas Halo, de preferéncia que
possam ser utilizados na obtencdo de orbitas de amplitude maior. Essas orbitas
sdo importantes nas manobras orbitais e ndo podem ser obtidas com o método de

Lindestd-Poincaré.
Estender o desenvolvimento analitico do swing-by propulsado para o caso aonde

os impulsos aplicados possuem magnitude livre da restricdo de pequesnos

impulsos.
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