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Resumo

Este trabalho tem por objetivo fazer uma andlise comparativa entre dois dos métodos
mais utilizados ao se fazer uma transferéncia Terra-Lua. A transferéncia de Hohmann,
abracada pelo método das patched conics e a transferéncia de alto impulso especifico
e baixo empuxo representada pelo modelo de n-corpos serao apresentadas de maneira
direta e com embasamento matematico para que uma comparacao de eficiéncia e eficicia
possa ser feita. Inicialmente é estudada a interagao entre dois corpos regida pela Lei da
Gravitagdo Universal de Newton e as manobras orbitais mais eficientes envolvidas neste
modelo. Explora-se as transferéncias interplanetarias envolvendo janelas de oportunidade,
esferas de influéncia e o método das patched conics. Subsequentemente, apresenta-se o
problema restrito de trés corpos e suas derivagoes, como a constante de Jacobi e os
pontos de Lagrange, para entao caracterizar as transferéncias de baixo empuxo utilizando
captura gravitacional por meio de variedades invariantes e weak stability boundaries e,
dessa maneira, obter uma comparagao com embasamento cientifico e confiabilidade entre

os métodos apresentados por meio de simulagoes feitas com o software STK - Astrogator.

Palavras-chave: transferéncia Terra-Lua. problema restrito de trés corpos. transferéncia

de baixo empuxo. transferéncia de Hohmann. weak stability boundary.



Abstract

This work aims to make a comparative analysis between two of the most used methods
when making an Earth to Moon transfer. The Hohmann transfer, embraced by the patched
conics method, and the low thrust and high specific impulse transfer, represented by
the n-body model, will be presented in a direct manner with mathematical support so
that a comparison of efficiency and effectiveness can be done. Initially, the interaction
between two bodies, based on Newton’s Law of Universal Gravitation and the most
efficient orbital maneuvers involved in this model are studied. Interplanetary transfers
involving windows of opportunity, spheres of influence and the patched conics method are
explored. Subsequently, the restricted three-body problem and its derivations, such as the
Jacobi constant and Lagrange points are presented, to then charecterize the low-thrust
transfers with ballistic capture using invariant manifolds and weak stability boundaries
and to obtain a scientific based and reliable comparison between both methods through

simulations with the software STK - Astrogator.

Key-words: Earth-to-Moon transfer. restricted three-body problem. low thrust transfer.

Hohmann transfer. weak stability boundary.
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Introducao

0.0.1 Objetivos

Uma das maiores decisoes a serem tomadas ao planejar uma missao espacial ¢,
sem duvidas, a escolha das manobras orbitais que comportem os requisitos do projeto,
sejam eles de gasto de propelente ou de tempo, os quais estao intimamente ligados ao

custo final.

Tendo em vista que nao possuimos reabastecimento durante uma missao, o foco na
escolha de uma manobra é o Aw total, que representa a mudanca de velocidade necessaria
para percorrer todo o trajeto programado. Quanto maior o Av total necessario, maior a
quantidade de propelente que sera utilizada e, consequentemente, menor a capacidade de

levar payload e a vida 1til da missao.

Entretanto, busca-se encontrar um equilibrio entre a quantidade de payload que se
deseja levar, o limite de tempo no qual a missao deve ser feita e o custo final total. Uma
viagem espacial pode ser relativamente rapida e gastar enormes quantidades de propelente,
porém, sé permitir levar uma pequena massa de carga paga, tendo em vista que a massa
de propelente ocupa a maior parte do veiculo langador. Missdes podem também utilizar
pouco Av, por meio de manobras de alto impulso especifico e baixo empuxo utilizando-
se propulsao elétrica. Embora leve mais tempo para que a missao seja concluida, uma
quantidade muito maior de carga paga pode ser inclusa e o custo final da operacao pode
se tornar mais razoavel. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

Portanto, este trabalho tem como objetivo apresentar diferentes tipos de transfe-

réncia Terra-Lua e compara-los em termos de gasto de propelente e tempo de trajetoria.

0.0.2 Metodologia

Em suma, existem muitos tipos de métodos, sua utilizagao varia de missao para
missao e a sua determinacao depende principalmente dos requisitos do projeto. Como
o foco deste trabalho é a viagem Terra-Lua, as manobras apresentadas serao as mais
utilizadas para esse tipo de trajeto, sendo elas a transferéncia de Hohmann abracada pelo
método das patched conics e transferéncias de alto impulso especifico e baixo empuxo
diretas e utilizando os Pontos de Lagrange. Dessa maneira, uma comparacao entre os
métodos podera ser feita e uma determinacao de qual é o mais eficaz e mais apropriado,

para cada situacao, sera apresentada.

O embasamento cientifico que sera apresentado para o entendimento do primeiro

método estd pautado na dinamica Kepleriana de dois corpos, considerando janelas de
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oportunidade e esferas de influéncia, enquanto o segundo método é regido pelo problema
restrito de trés corpos e suas implicacbes como os pontos Lagrangianos e constante de
Jacobi. Busca-se um entendimento claro a partir de demonstragoes analiticas e numéricas

presentes na literatura.

0.0.3 Justificativa

Tendo em vista o crescimento do interesse por missoes lunares nas tltimas décadas,
ap6s um hiato de aproximadamente 10 anos na década de 1980, o estudo desse tipo de
trajetoria vem se tornando cada vez mais pertinente. Diferentes tipos de manobras vem
sendo analisados e a busca por transferéncias econémicas tem ganhado grande visibilidade
desde sua proposta em (BELBRUNO, 1987) e aplicagdo em missoes reais, apresentada em
(BELBRUNO; MILLER, 1993). Por isso, uma andlise comparativa entre dois dos métodos

mais utilizados neste tipo de missao é esclarecedora e muito informativa.

0.0.4 Organizacdo do trabalho

O capitulo 1 apresenta um histérico béasico de viagens Terra-Lua. O capitulo 2
introduz manobras orbitais se pautando nas transferéncias de Hohmann e bi-eliptica. O
capitulo 3 tem como foco trajetdrias interplanetarias e apresenta o método de aproximagao
das patched conics. O capitulo 4 é responsavel por demonstrar o problema restrito de
trés corpos e fazer a sua conexdo com os capitulos subsequentes. O capitulo 5 estuda
as transferéncias de baixo empuxo utilizando captura gravitacional e faz uma analise
da missao Japonesa Hiten. O capitulo 6 é responsavel por apresentar detalhadamente
as simulacoes e os métodos utilizados para construir as transferéncias apresentadas no
trabalho. O capitulo 7 compara os métodos e valores de Awv, At e gasto de propelente
obtidos para cada trajetoria e, adicionalmente, os compara com resultados presentes na
literatura. O capitulo 8 faz uma conclusao a partir dos dados apresentados e uma analise

objetiva sobre o trabalho como um todo.



1 Historico de Missoes Terra-Lua

Por milhares de anos a Lua intrigou a imaginagao dos seres humanos, porém apenas
nos tempos modernos comegamos a visitar este corpo. Primeiro com robds, depois com
astronautas. Essa exploracao nos ensinou muito sobre a evolucao do sistema solar e sobre
noés mesmos. Por séculos conhecemos os seus efeitos sobre as marés e ciclos biolégicos, mas
foi necessaria a entrada da era espacial para nos mostrar que a Lua esta fundamentalmente

conectada com a existéncia humana. (SPUDIS, 2008)

A corrida espacial durante a Guerra Fria foi essencial para o desenvolvimento de
novas tecnologias e perspectivas de missoes para a Lua. Seja desde Janeiro de 1959, com
a pequena esfera Soviética Luna 1 se tornando a primeira sonda a escapar a gravidade da
terra e a chegar a cerca de 6400 km da Lua, trazendo inimeras fotografias, ou mesmo com
o programa Apollo, que levou, em Julho de 1969, Neil Armstrong e Edwin "Buzz"Aldrin
ao Mar da Tranquilidade, apresentado na Figura 1. Logo, a Lua se tornou um dos de-
safios primordiais para os seres humanos comprovarem as suas habilidades tecnologicas.
(DRAKE, 2020)

Figura 1 — Lunar Lander - Apollo 11. (GARBER, 2007)

Duas décadas de exploracao se passaram com intumeras viagens, desde seu inicio
em 1959. A década de 1980 nao teve missoes para a Lua até que em 1990 houve o seu
retorno com a primeira missao lunar Japonesa (Hiten). Uma missao que se destacou por
utilizar uma transferéncia de baixo empuxo com uma captura gravitacional na Lua que

requeria menos Av se comparada a uma transferéncia de Hohmann convencional. (KOON
M.W.LO; ROSS, 2001)

Desde entao, o numero de viagens para a Lua continua crescendo com missoes
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como a GRAIL ( Gravity Recovery and Interior Laboratory), apresentada na Figura 2, que
mapeou variagoes do campo gravitacional lunar (BARNETT, 2019) e utilizou transferén-
cias de baixo empuxo com ajuda do Ponto de Lagrange L, do sistema Sol-Terra e a missao
ARTEMIS que planeja levar o préximo homem e a primeira mulher a superficie da Lua
em 2024 para estabelecer exploracao sustentavel e utilizar o conhecimento adquirido para

mandar, posteriormente, astronautas para Marte. (DUNBAR, 2020)
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Figura 2 — Perfil da Missdo GRAIL. (NASA, 2011)

Trajetorias novas e eficientes de uma transferéncia de Low Farth Orbit para Low
Lunar Orbit nunca deixaram de ser buscadas por pesquisadores da area. A transferéncia
de Hohmann moldada pelo método de aproximagao das patched conics (BATTIN, 1987) é
considerado o método mais facil e comum utilizado por seu modelo se tratar de dinamica de
dois corpos e conseguir representar uma aproximagao boa dos problemas complexos, possui
uma trajetoria que pode durar apenas At = 3 dias, porém com um Av relativamente alto
para injetar a nave na 6rbita final em torno da Lua. (TOPPUTO, 2013)

Como tentativa de reduzir os custos das manobras, surgiram as transferéncias de
baixo empuxo, regidas pelo modelo de n-corpos, propostas e comprovadas por (BEL-
BRUNO; MILLER, 1993). Estas estdao sendo preferidas aquelas ndo s6 por terem um
custo melhor, mas também por terem maiores janelas de oportunidade, o tempo maior de
duragao da transferéncia, de até At = 160 dias, ajuda se houverem corregoes de trajetoria

a serem feitas e, com o uso de propulsdo elétrica, o custo pode ser reduzido ainda mais.
(TOPPUTO, 2013)

O conjunto de missoes Terra-Lua bem sucedidas desde o inicio da corrida espacial

encontra-se exposto na tabela 1:
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Capitulo 1. Historico de Missoes Terra-Lua

MISSOES LUNARES DE SUCESSO
NOME PAIS LANCAMENTO | CHEGADA TIPO
Luna 1 URSS 02/01/1959 04/01/1959 Impacto
Pioneer 4 EUA 03/03/1950 04/03/1950 Flyby
Luna 2 URSS 12/09/1959 13/09/1959 Impacto
Luna 3 URSS 04/10/1959 06/10/1959 Flyby
Ranger 7 EUA 28/07/1964 31/07/1964 Impacto
Ranger 8 EUA 17/02/1965 20/02/1965 Impacto
Ranger 9 EUA 21/03/1965 24/03/1965 Impacto
Zond 3 URSS 13/07/1965 20/07/1965 Flyby
Luna 9 URSS 31/01/1966 03/02/1966 Pouso
Luna 10 URSS 31/03/1966 03,/04,/1966 Orbita
Surveyor 1 EUA 30/05/1966 30/06,/1966 Pouso
Lunar Orbiter 1 EUA 10/08/1966 14/08/1966 Orbita
Luna 11 URSS 24/08/1966 27/08,/1966 Orbita
Luna 12 URSS 22/10/1966 25/10/1966 Orbita
Lunar Orbiter 2 EUA 06/11/1966 10/11/1966 Orbita
Luna 13 URSS 21/12/1966 24/12/1966 Pouso
Lunar Orbiter 3 EUA 05/02/1967 08/02/1967 Orbita
Surveyor 3 EUA 17/04/1967 20/04/1967 Orbita
Lunar Orbiter 4 EUA 04/05/1967 08/05/1967 Orbita
Lunar Orbiter 5 EUA 01/08/1967 05/08,/1967 Orbita
Surveyor 5 EUA 08/09/1967 11/09/1967 Pouso
Surveyor 6 EUA 07/11/1967 10/11/1967 Pouso
Surveyor 7 EUA 07/01/1968 10/01/1968 Pouso
Luna 14 URSS 07/04/1968 10/04/1968 Orbita
Zond 5 URSS 15/09/1968 18/09/1968 Flyby
Zond 6 URSS 10/11/1968 14/11/1968 Flyby
Apollo 8 EUA 21/12/1968 24/12/1968 Orbita
Apollo 10 EUA 18/05/1969 21/05/1969 Orbita
Luna 15 URSS 13/07/1969 18/07/1969 Orbita
Apollo 11 EUA 16/07/1969 20/07/1969 Coletas
Zond 7 URSS 07/08,/1969 11/08/1969 Flyby
Apollo 12 EUA 14/11/1969 17/11/1969 Coletas
Luna 16 URSS 12/09/1970 20/09/1970 Coletas
Zond 8 URSS 20/10/1970 24/10/1970 Flyby
Luna 17 URSS 10/11/1970 17/11/1970 Pouso
Lunokhod 1 URSS 10/11/1970 17/11/1970 Rover Lunar
Apollo 14 EUA 31/01/1971 04/02/1971 Coletas
Apollo 15 EUA 26/07/1971 29/07/1971 Coletas
PFS-1 EUA 26/07/1971 04/08/1971 Orbita
Luna 19 URSS 28,/09/1971 03/10/1971 Orbita
Luna 20 URSS 14/02/1972 21/02/1972 Coletas
Apollo 16 EUA 16/04/1972 19/04/1972 Coletas
PFS-2 EUA 16/04/1972 24/04/1972 Orbita
Apollo 17 EUA 07/12/1972 10/12/1972 Coletas
Luna 21 URSS 08/01/1973 15/01/1973 Orbita
Lunokhod 2 EUA 08/01/1973 15/01/1973 Rover Lunar
Mariner 10 EUA 03/11/1973 05/11/1973 Flyby
Luna 22 URSS 29/05/1974 02/06/1974 Orbita
Luna 23 URSS 28/10/1974 06/11/1974 Coletas
Luna 24 URSS 09/08,/1976 18/08/1976 Coletas
Hiten JAPAO 24/01/1990 19/03/1990 | Orbita/Impacto
Clementine EUA 25/01/1994 19/02/1994 | Orbita/Impacto
Lunar Prospector EUA 07/01/1998 11/01/1998 | Orbita/Impacto
SMART-1 EUROPA 27/09/2003 15/11/2004 | Orbita/Impacto
SELENE (Kaguya) JAPAO 14/09/2007 03/10/2007 | Orbita/Impacto
Chang’e 1 CHINA 24/10/2007 05/11/2007 | Orbita/Impacto
Chandrayaan-1 INDIA 22/10/2008 12/11/2008 Orbita
Lunar Reconnaissance Orbter (LRO) EUA 18/06,/2009 23/06/2009 Orbita
LCROSS EUA 18/06,/2009 09/10/2009 Impacto
Chang’e 2 CHINA 01/10/2010 05/10/2010 Orbita
ARTEMIS EUA 2010 2011 Orbita
Gravity Recovery and Interior Laboratory (GRAIL) EUA 10/09/2011 01/01/2012 Orbita
Lunar Atmosphere and Dust Environment Explorer (LADEE) EUA 07/09/2013 06/10/2013 Orbita
Chang’e 3 CHINA 06/12/2013 14/12/2013 Pouso
Yutu CHINA 06/12/2013 14/12/2013 Rover Lunar
Chang’e 5-Test Vehicle CHINA 23/10/2014 27/10/2014 Flyby
Quegiao CHINA 20/05/2018 14/06/2018 Orbita
Chang’e 4 and Yutu 2 CHINA 07/12/2018 03/01/2019 Rover Lunar

Tabela 1 — Histérico de missoes Terra-Lua bem sucedidas. Adaptado de (NASA, 2019)
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2 Manobras Orbitais

2.1

Introducao

O estudo de manobras orbitais e interagdes entre corpos no universo pode ser feito

de diversas formas e com variados niveis de dificuldade. O método mais simples ao se

estudar a interacao entre eles é o problema de dois corpos que consiste em um modelo
direto no qual deve-se assumir duas premissas (BATE; WHITE, 1971):

por:

Os corpos sao considerados esféricos e assume-se que suas massas entao concentradas

nos seus centros.

Nao existem forcas internas e nem externas atuando nos corpos além da forca gra-

vitacional agindo ao longo da linha que liga o centro dos mesmos.

Da Lei da Gravitacao Universal proposta por Newton, a forga gravitacional é dada

(2.1)
Onde:

F é a magnitude da forca gravitacional.

G é a constante gravitacional de valor 6,67 x 107" Nm? /kg?.

my € my sao as massas de cada corpo.

r é a distancia entre os dois corpos.

Ao se descrever a equacao 2.1 em coordenadas polares, é possivel chegar a equacao

da oOrbita que define o caminho do corpo msy em torno de my:

a(l —e?)

— 2.2
1+ ecos6 (2.2)

Onde a é o semieixo maior da érbita, e é a excentricidade e # é a anomalia verda-

deira (CURTIS, 2014). A excentricidade da érbita determina qual se¢ao conica represen-

tard a trajetoria, de maneira que:
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e ¢ =0 Circulo

0 < e <1 Elipse

e ¢ =1 Parabola

e ¢ > 1 Hipérbole

As manobras orbitais sdo governadas por esse problema e sao extremamente im-

portantes para se desenhar uma trajetoria eficiente entre dois corpos no espago. Uma das

manobras mais conhecidas e utilizadas na mecanica orbital é a transferéncia de Hohmann.

2.2 Transferencia de Hohmann

Hohinann
transfer
ellipse

Figura 3 — Transferéncia de Hohmann. (CURTIS, 2014)

A transferéncia de Hohmann, idealizada por Walter Hohmann em 1925, é a ma-
nobra mais eficiente energeticamente, utilizando-se dois impulsos entre duas orbitas cir-
culares coplanares que compartilham um mesmo foco. O periapsis e o apoapsis da elipse
de transferéncia sdo os raios dos circulos internos e externos, respectivamente. Durante a
manobra, apenas metade da elipse é percorrida, o que pode ocorrer em qualquer direcao,

do circulo interno pro externo e vice versa. (CURTIS, 2014)

Da mecénica orbital basica temos que a energia de uma orbita depende apenas de

seu semieixo maior a.

I

— (2.3)

E =

Logo, intuitivamente, assume-se que quanto maior o semieixo maior da Orbita,

maior sera a sua energia especifica.

Observando-se a Figura 3, a manobra se inicia na 6rbita circular de estacionamento
1 eem A é dado um incremento de velocidade Av, na direcdo de voo necessaria para se

chegar a uma trajetéria eliptica de maior energia. Apds o percurso de A para B, outro
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incremento de velocidade Awvp circulariza a 6rbita e termina a transferéncia. O gasto total
de energia se torna Avra = Avg + Avg. Sem este ltimo, o veiculo espacial continuaria
na orbita de transferéncia eliptica e retornaria a A. (CURTIS, 2014)

2.2.1 Calculo do Av

O célculo dos valores de Av é gerado a partir das Leis de Kepler e equagbes da
astrodindmica. (CURTIS, 2014)

O semieixo maior de uma elipse pode ser calculado a partir da equacgao

rir
o= L (2.4)
2
A primeira Lei de Kepler determina a excentricidade de uma elipse como,
ro—7T
=2 1 (2.5)
T+ T2

A velocidade orbital em uma trajetoria eliptica pode ser calculada pela equagao

v:,/Qf—z (2.6)

Usando as equacOes acima como premissa para o calculo e analisando cada vetor

velocidade envolvido na manobra, encontramos:

Velocidade da orbita circular LEO inicial

o
= |[= 2.7
U1 " (2.7)

Velocidade da orbita de transferéncia

e \/ﬂ (7’21 o —2|r r2> (2:8)

Velocidade da orbita circular final

vy = | (2.9)

Logo:

Avg =1 — vy (2.10)

Avg = vy — 14 (2.11)
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Manipulando as equagoes, encontramos,

L 219
Avy =/ — —1 2.12
4 T ( 1+ T2 ) ( )
e
H 21y
Avg=,/—|1— 2.13
B T2 ( 1 + TQ) ( )
Por fim, temos 0 AV como,
Avroia = Avg + Avg (214)

2.3 Transferéncia de Hohmann Bi-Eliptica

Existe também, entretanto, a transferéncia de Hohmman Bi-eliptica, a qual utiliza
a trajetéria de duas semi elipses coaxiais que se estendem além da oOrbita circular final.

Veja a Figura 4.

Figura 4 — Transferéncia de Hohmann Bi-eliptica. (CURTIS, 2014)

Cada uma das elipses é tangente a uma das érbitas circulares e sao tangentes entre
si em B, que é suficientemente distante do foco com o intuito de deixar o valor de Avg
muito baixo. Quando rp aproxima-se do infinito, Avg aproxima-se de zero. (CURTIS,
2014)

2.3.1 Comparacao Transferéncia de Hohmann e Bi-Eliptica

Para saber qual das duas é mais eficiente é necessario fazer uma comparacao entre

0 Avr,a de cada uma.



2.8. Transferéncia de Hohmann Bi-FEliptica 27

Assumindo v, como a velocidade orbita circular interna 1,

Vo = | — (2.15)

Adimensionalizando os valores de Av de cada manobra e assumindo « e 8 como

razoes dos valores de raio do apoapsis e periapsis das elipses 2 e 3, respectivamente:

Avy = Avt:tal>H0hmann (2.16)
Avgp = Avt:tal)Bi—eliptica (2-17)
a= ::j (2.18)
g="18 (2.19)

TA

Avy=———S22 ) (2.20)

A ety e

AUBE =

Se a diferenca entre Avy e Avgp em funcao de a e 3 for plotada em um grafico,
o resultado é muito informativo e determinante para a hora de escolher um dos tipos de
manobra em uma missao. (CURTIS, 2014)
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Figura 5 — Relagao de eficiéncia entre as manobras de Hohmann e Bi eliptica. (CURTIS,
2014)

Da Figura 5, observa-se que enquanto a érbita circular externa r¢ for até 11.94
vezes maior que a interna 1,4, a transferéncia de Hohmann tradicional sera a manobra
mais eficiente em termos de energia. Se esta razao for maior que 15.58, a tranferéncia bi
eliptica se torna a melhor opc¢ao. Entre esses dois valores, grandes valores de apoapsis rg

favorecem a bi eliptica enquanto pequenos valores, Hohmann tradicional.

Com a teoria do funcionamento desta manobra definida, é possivel analisa-la em
termos praticos que envolvem trajetérias interplanetarias e assim moldar uma solugao

para uma missao Terra-Lua que envolva essa manobra.
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3 Trajetorias Interplanetarias e a Missao Lu-

nar

3.1 Introducao

O estudo de trajetérias interplanetarias envolve uma série de variaveis que devem
ser levadas em conta para que a missao seja cumprida. Desde o método a ser utilizado,
até escolhas de manobras orbitais, esferas de influéncia dos planetas ou astros envolvidos
e janelas de oportunidades. O objetivo deste capitulo é apresentar o planejamento de uma

missao interplanetaria e como ela deve ser moldada para o caso Terra-Lua.

3.2 Esferas de Influéncia

De acordo com a Lei da Gravitacao Universal de Newton, a atracao gravitacional
do Sol mantém todos os planetas sob sua influéncia. Contudo, quando se estd préximo
o suficiente de um determinado planeta, a influéncia da gravidade do mesmo sobrepoes-
se a do Sol. Pela lei da gravidade, a forca gravitacional F, decresce rapidamente com a
distancia r do centro de atracao. Se F ¢ a forca gravitacional na superficie de um planeta
de raio rg, observa-se na Figura 6 que, em 10 raios de distancia, a forca ja se torna 1% do
que era na superficie e, eventualmente, a forca do campo gravitacional do Sol se tornara
maior do que a do planeta em si.(CURTIS, 2014)

'r"-'."II F |

# 10

Figura 6 — Variagao da forca gravitacional de um planeta em comparacao a distancia da
sua superficie. (CURTIS, 2014)
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Logo, a esfera de influéncia nada mais é do que a regiao em que a forga gravitacional

principal atuante no planeta é a forca dele mesmo e pode ser calculada por:

2
rsor (mp> 5 (3 1)
R M '

Onde rgos é o raio da esfera de influéncia, R é a distancia entre o sol e o planeta

e m, e mg, sdo as massas do planeta e do sol, respectivamente. (CURTIS, 2014)

3.3 Janelas de Oportunidade

Um veiculo langador em uma missao interplanetaria nao pode simplesmente ser
lancado a qualquer momento devido as limita¢oes naturais e operacionais envolvidas. A
determinacao de quando a missao deve ser iniciada é uma tarefa complexa que exige varias
consideragoes. O periodo de tempo entre quando o veiculo pode ser lancado e chegar no
seu objetivo, considerando as restri¢coes necessérias, ¢ chamado de janela de oportunidade
e pode ser dividida em janela didria (duracao de algumas horas) e janela mensal (duragao

de alguns dias de um més ou ciclo lunar).

Ao se analisar o caso pratico das missoes Apollo, 4 consideragoes principais res-
tringiam a janela de oportunidade (WHEELER, 2009):

1. O azimute do lancamento deve estar entre 72° e 108° por questoes de seguranca em
relacao a densidade populacional em caso de ser necessario abortar a missao e para

fins de rastreamento da orbita.

2. A performance da sonda/veiculo langador é definida pela quantidade de propelente
que este pode carregar. Portanto, em termos de eficiéncia, para se chegar a locais
de pouso em latitudes mais ao norte da Lua, opta-se por escolher injecoes a partir
do oceano Pacifico que passam acima do plano orbital da Lua e precisam de menos
mudanca de inclinagao. Enquanto uma injecdo a partir do oceano Atlantico chega

mais eficientemente a locais de pouso em latitudes mais ao sul.

3. Para que as condic¢oes de iluminacao no local de descida e pouso planejado sejam
ideais para se obter a melhor visibilidade possivel, o angulo de elevacao do Sol
deve estar entre 7° e 20° de longitude, tendo em vista que a regiao com iluminagao

aceitavel muda ao passo que a Lua rotaciona, de leste para oeste, 13° por dia.

4. Dado um local de pouso na Lua, um lancamento s é possivel se no dia a iluminagao
estiver aceitavel e se o local escolhido estiver dentro dos limites de latitude que eram

atingiveis para aquela longitude naquele dia especifico.
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Portanto, escolhendo-se apenas um local de pouso na Lua, seguindo as restrigoes
impostas, resta apenas um dia por meés lunar ideal para uma missao Terra-Lua. Por isso,
normalmente, opta-se por escolher multiplos locais de pouso para ampliar as possibilidades

de lancamento e corrigir possiveis falhas ou atrasos de missao.

3.4 Meétodo das Patched Conics

O método das patched conics é baseado na dindmica de dois corpos (Kepleriana), na
qual a movimentacao do veiculo espacial pode ser descrita por conicas e onde o conceito de
esfera de influéncia é utilizado. (FILHO, 2015) Ao analisarmos uma missao de um planeta
1 para um planeta 2, ao se utilizar este método, devemos, primeiramente, determinar uma
trajetoria heliocéntrica, como a elipse de transferéncia de Hohmann, que levara o veiculo
do planeta 1 ao planeta 2. Depois, uma trajetoria planetocéntrica hiperbodlica de saida do
planeta 1 e uma de entrada no planeta 2. Dessa forma conseguimos unir trés conicas que

regem a nossa trajetéria interplanetaria. (CURTIS, 2014)
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Figura 7 — Trés regioes das patched conics. (FAA, 2018)

3.4.1 Método Aplicado a Missao Lunar

Ao se tratar de uma missao lunar, o método das patched conics deve ser remode-
lado. Tendo em vista que a esfera de influéncia da Terra é em torno de SO ;... = 1.000.000
km e o raio orbital da Lua é ry,, = 384.400 km , a érbita da Lua é determinada primordi-
almente pela Terra. Desse modo, ao aplicar o método, ignora-se o Sol e considera-se que

o veiculo espacial é influenciado apenas pela Terra e pela Lua. (CURTIS, 2014) Entao a
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esfera de influéncia da Lua se torna:

2

rsor _ ( Miya )5 (3.2)

R Mierra

73,48 x 102!

2
5

rsor = 384400 <

Para se tracar uma trajetoria de uma érbita de estacionamento LEO para uma LLO
utilizando este método, deve-se assumir algumas premissas. A formulacao matematica
que serd aqui apresentada foi desenvolvida por (FERNANDES, 2012) e (BATE; WHITE,
1971) e analisada e aprimorada por (FILHO, 2015).

As premissas aplicadas sao:

1. A Terra esta fixa no espaco.
2. A excentricidade da orbita da Lua em torno da Terra é negligenciada.
3. O veiculo espacial faz o seu voo no plano orbital da Lua.

4. Os campos gravitacionais da Terra e da Lua sao centrais e seguem a lei do inverso

do quadrado.

5. A trajetoria possui duas fases diferentes: geocéntrica e selenocéntrica. A geocéntrica
é a parte da trajetéria que comeca no local de aplicacao do primeiro incremento de
velocidade e se estende até a entrada da esfera de influéncia da Lua. A selenocéntrica
se inicia dentro da esfera de influéncia da Lua e termina no ponto de aplicacao do
segundo incremento de velocidade. Em qualquer uma das fases o veiculo esta sob

influéncia gravitacional de apenas um corpo, Terra ou Lua.

6. O modelo de dois impulsos é aplicado. Estes impulsos sao aplicados tangencialmente
a orbita LEO inicial e a érbita LLO final.
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Moon's sphere of
influence

____________________ @ Moon
at time fa

o

Figura 8 — Geometria da fase geocéntrica. (FERNANDES, 2012)

O método das patched conics pode ser determinado por completo por meio de
quatro variaveis: o raio da orbita circular inicial rq, a velocidade vy do veiculo no ponto
de aplicagao do primeiro incremento de velocidade depois que este foi dado, o angulo da
trajetoria de voo ¢y do veiculo no ponto de insercao da trajetéria geocéntrica o qual, se
considerada a premissa niimero 6, temos ¢y, = 0 e o dngulo de fase A\; que determina o

momento em que a trajetéria geocéntrica atravessa a esfera de influéncia da Lua.

Dado um conjunto de condi¢oes iniciais (rg, vo, ©o, A1), 0s valores de energia orbital
e momento angular especifico da fase geocéntrica podem ser obtidos utilizando as equagoes

basicas de problema de dois corpos, como:

1
e= 12— f (3.4)
h = rovgcos(po) (3.5)

Onde pg é o parametro gravitacional da Terra.

A partir da Figura 8 e utilizando a lei dos cossenos, temos:

ry = \/D2 + 172 — 2Drycos)\ (3.6)
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siny, = :—232'71/\1 (3.7)
1

Onde D ¢ a distancia média Terra-Lua e os subscritos 1 e 2 representam as quanti-
dades relacionadas as trajetorias geocéntricas e selenocéntricas, respectivamente, no ponto

de contato da trajetéria geocéntrica com a esfera de influéncia da Lua.

Utilizando as equacgoes de energia e momento angular, conseguimos calcular a

velocidade vy e o angulo da trajetéria de voo (y:

w=yf2(=+42) (3.8)
cos(p1) = 7’1h1)1 (3.9)

A fase selenocéntrica comega no ponto em que a trajetoria geocéntrica atravessa
a SOI da Lua. A geometria dessa fase é apresentada na Figura 9 para uma chegada em

LLO no sentido horéario.

]
1
E Moon

! at time b

Moon's sphere of
influence

Figura 9 — Geometria da fase selenocéntrica. (FERNANDES, 2012)

Tendo em vista que o subscrito 2 é relacionado ao movimento relativo a Lua,

temos:

o = RS (310)
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Vy = V] — Uy (3.11)

Onde Rg é o raio da esfera de influéncia da Lua e vy; é o vetor velocidade da Lua

em relacao a Terra. O vetor velocidade v, pode ser determinado com o uso de geometria:

vy = \Jv} + V3, — 2v1uprc08(p1 — A1) (3.12)

O angulo de trajetéria de voo @y é determinado pela equagao:

visin(pr — Ap)
vy — v1c0s(p1 — Aq)

tan(A £ ¢2) = — (3.13)

A variacao positiva desta ultima equagdo representa a chegada a lua no sentido

horario, enquanto a variagdo negativa representa o sentido anti-horario.

O semieixo maior as e a excentricidade ey da trajetéria selenocéntrica podem ser

encontrados usando as equagoes:

T2
ay = 3.14
T a0, (3.14)
er =1+ Qa(Q2 — 2)cos?(¢2) (3.15)
rov; ) . L
Onde Q)3 = —= e uyps € o parametro gravitacional da Lua.
291%

O segundo incremento de velocidade é aplicado no periselénio da trajetéria sele-

nocéntrica tal que as condigoes finais, antes do impulso, sao definidas por:

TPy = af<1 - ef) (3'16)
/JJM(l + €f)

S A S T 3.17

UPy af(l — ef) ( )

Entretanto, sabendo que a 6rbita lunar final, assim como a érbita LEO, é circular,

rp,, deve ser igual ao raio ry da LLO.

Dessa maneira, as equagoes até agora apresentadas formam um problema de valor
de contorno que consiste em determinar um valor vy para um conjunto especifico (79, ©o)
que satisfaca a condigao final 7p,, = ry para um certo A;. Este problema pode ser resolvido
utilizando o algoritmo Newton-Raphson (STOER; BULIRSCH, 2002), que a cada iteragao

o valor de vy chega mais proximo do correto, dado uma certa tolerancia.
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Depois de resolver o problema de valor de contorno e encontrar o valor de vy, os

incrementos de velocidade dados a cada impulso sao determinados por:

AULEO = Vg — Mi (318)

To

1
Avppo = | PuLtes) o fpu

af(1—ef) Ty (3.19)

Para fins de constatacao o primeiro incremento de velocidade quando se esta saindo
da Terra para a Lua é o Avrgo, quando analisada a missao de volta da Lua, o primeiro

incremento se torna o Avyro. Logo, encontra-se o valor total de Aw:

Avrorar = Avppo + Avpro (3.20)

O tempo total de voo T na viagem de ida é a soma do tempo de cada fase do

trajeto

T = Aty + Aty (3.21)

Onde Atg é o tempo de voo na fase geocéntrica e Aty; na fase selenocéntrica.

Esses valores sao calculados por:

3

AtE = E(El — eosin(El)) (322)
Aty = (_M“f )S(efsmh(Fg) — F) (3.23)

As anomalias excéntrica F4 e hiperbodlica F3 sdo obtidas a partir de:

cos(Ey) = - (1 - ”) (3.24)

€o Qo

cosh(Fy) = 1 <1 - m) (3.25)
ef ar

O semieixo maior e excentricidade da trajetoria geocéntrica sao dados por:

(3.26)
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co = /1 + Qo(Qo — 2)cos(py) (3.27)

To U(2)

Onde Qg = —
HE

Por fim, o angulo de fase incial 7, entre o veiculo espacial e a Lua no momento do

primeiro impulso é:

Y =fi = fo—n —wuAtg (3.28)

Onde wy, = ,/% ¢ a velocidade angular da Lua em torno da Terra, fy = 0 por

ser a anomalia verdadeira no ponto de insercao na trajetéria geocéntrica, enquanto f; é
a anomalia verdadeira no ponto de contato entre a trajetoria geocéntrica e a SOI da Lua

e é expressa por:

cos(f1) = % (3.29)



4 O Problema Restrito de Trés Corpos e Suas

Aplicacoes

4.1 Introducao

Embora a transferéncia direta das patched conics continue sendo muito utilizada
para missoes interplanetarias e lunares por ser eficaz e rapida, um método inovador foi
proposto por (BELBRUNO, 1987) e aplicado em 1991 na missao de resgate do veiculo
espacial Japonés, Hiten (BELBRUNO; MILLER, 1990), que utilizou uma transferéncia
de baixo empuxo que se beneficiou da perturbacao do Sol e empregou uma captura balis-
tica na Lua, levando a uma reducao de uso de combustivel significativa se comparada a

manobra normalmente utilizada.

Diferentemente da transferéncia de Hohmann que é baseada no modelo de dois
corpos, as transferéncias de baixo empuxo se pautam em um modelo mais completo e
realista. A introducao a este tipo de modelo é complexa e, nele, perde-se a capacidade da
obtencao de solugoes analiticas pois o problema nao é mais integravel. A conservagao do
momento angular some e os parametros orbitais sao definidos apenas como uma variagao
do movimento Kepleriano de dois corpos. E mesmo que os modelos de n-corpos fossem

governados pela dindmica Newtoniana, eles se tornariam cadticos e o desenho da trajetoria,
desafiador. (F VASILE M, 2004)

O melhor incremento a ser dado ao problema de dois corpos, neste caso, reside no
problema circular restrito de trés corpos (PCR3C) o qual envolve apenas uma integral
de movimento (Constante de Jacobi) que traz informagoes necessarias para o novo tipo
de trajetéria por meio dos pontos lagrangianos e as orbitas periddicas e quasi-peridédicas
que se formam em torno deles e suas associadas variedades invariantes (generalizacao de
superficie). (F VASILE M, 2004)

Neste capitulo o PR3C e os fatores que derivam dele serao expostos com intuito
de facilitar o entendimento do problema em termos gerais e consequentemente introduzir

a transferéncia de baixo empuxo de maneira fluida.

4.2 Problema Restrito de 3 Corpos (PR3C)

4.2.1 Histérico

O problema de trés corpos foi apresentado primeiramente por Isaac Newton no

século XVII. Porém, as leis do movimento criadas por Newton tinham como foco o mo-
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vimento de dois corpos, tornando inviavel o estudo do movimento de trés corpos, se

aproximacoes nao fossem feitas.

Euler, posteriormente, sugeriu o estudo considerando uma das massas sendo in-
finitesimal. Dessa maneira, dado dois corpos de massa m; e ms, sob influéncia de suas
atragoes gravitacionais mutuas, o terceiro corpo de massa negligenciavel, movia-se no
plano definido por estes dois corpos, porém a influéncia gravitacional do corpo infinitesi-
mal no movimento dos outros corpos era restrita (SILVA, 2017). Assim, surgiu o problema
restrito de trés corpos, o qual descreve inimeras interacoes do sistema solar, incluindo o

movimento da Lua.

4.2.2 Equacdoes do Movimento

my

(11, 0,0) (gt

- -

. Comaoving xyz frame -

-, ——

Figura 10 — Configuragdo do PR3C. (CURTIS, 2014)

Considere dois corpos m; e ms, movendo sob a influéncia mutua de suas gravidades
e assuma que a Orbita em torno deles é um circulo de raio r15. Considere um sistema de
referéncia zyz mével, nao inercial no qual a origem reside no centro de massa G do sistema
de dois corpos, com o eixo x apontado para ms, o eixo y fica no plano orbital ao qual o eixo
z é ortogonal. Neste sistema girante de referéncia, m; e ms aparentam estar em repouso
devido ao equilibrio entre a for¢a gravitacional e a forca centripeta ficticia necessaria para

manter um caminho circular em torno do centro de massa do sistema. (CURTIS, 2014)

Da dedugao do PR3C por (CURTIS, 2014), ao assumir que a my e mg >>> m,
como no caso de um satélite orbitando a Lua, temos que a massa total do sistema M =
my + mo onde m; seria a massa da Terra, ms a da Lua e o pardametro gravitacional deste

sistema seria pu = G M.

Para se definir a posicdo de m; e ms no plano orbital, utiliza-se o conceito de
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centro de massa:

mix| + Moo = 0 (41)

Pela Figura 10, r15 é a distancia entre ms e mq, logo

ma

== 4.2

X1 m1+m2T12 ( )
my

= 4.3

X2 m1+m27”12 ( )

Para fins de simplificacdo, as razoes constantes de massa adimensionais serao re-

presentadas por:

= — 4.4
o1 my + Mo ( )
ma
== 4.5
o2 my + Mo ( )

Apés a defini¢ao das posi¢oes dos dois corpos, o objetivo esta em definir a influéncia
gravitacional que estes possuem sobre o corpo de massa m. Ressalva que nao existe uma
solugao fechada para este tipo de problema, mas conclusoes gerais podem ser tomadas a

partir das equagoes do movimento.

Dito isso, a posicao do corpo m relativo aos outros corpos é dada por:

r1=(z—az)i+yj+ 2k = (z + oorp)i + 4j + 2k (4.6)

ry = (v — $2)§+ yj +zk = (v — 017“12)“‘ yj +zk (4.7)

Logo, o vetor posi¢ao da massa m em relagao ao centro de massa é:

r=ai+y]+zk (4.8)

Tendo em vista que o sistema de coordenadas zyz esta girando com uma velocidade
angular w relativa ao espaco inercial, as equagoes da velocidade e aceleragao absolutas

considerando um sistema girante sao:

I'=Vg+wXTr+ Vel (4.9)
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F=ag+WXr+wX (WXr)+ 2w X Ve + arel (4.10)

Onde vg é a velocidade inercial do centro de massa e Vyel € apel S40:

Veel = 41+ 9] + 2k (4.11)

arel = i1+ ] + 2k (4.12)

Sabe-se que a velocidade angular inercial w = wk de uma o6rbita circular é constante

e dependente apenas do periodo T pela férmula:

w=— (4.13)

T=""r (4.14)

(4.15)

Considerando que a velocidade do centro de massa vg é constante, entdo ag = 0.

O mesmo se aplica & w = 0, reduzindo assim a equacgao 4.10 para:

F=wx (w X I') + 2w X Vyel + Arel (416)

Fazendo as devidas substituicoes de valores na equacao 4.16 chegamos a aceleragao

inercial em termos do sistema girante:

A A
. 0

i = (7 — 2wy — w?a)i + (j + 2wi — w?y)] + zk (4.17)

Aplicando a segunda lei de Newton no corpo de massa m:
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Logo,
. M1 2
fr=—-——=ry — —r 4.19
R b (4.19)

Substituindo os valores de ry e ra, igualando 4.17 e 4.19 e separando cada compo-
nente, chegamos a trés equacgoes escalares de movimento para o problema restrito de trés

COTPOS:

i — 2wy — wir = —M—;(x + 09r12) — M—;(x — 01712) (4.20)
51 T2
.. . K1 2
i+ 2wi — Wiy = — Y= 5y (4.21)
1 5
. 251 M2
S 2 YO 4.22
S L& (4.22)

4.3 Normalizacao do Problema Circular Planar Restrito de 3 Cor-
pos

O problema circular, planar, restrito de trés corpos é um caso particular do pro-
blema de trés corpos geral. Devido as suas particularidades, no caso em questao, assumi-
mos que os corpos primarios, Terra e Lua, movem-se em Orbitas circulares e coplanares
ao redor do centro de massa do sistema com a mesma velocidade angular e que o mo-
vimento do corpo de massa infinitesimal mg fica restrito ao plano das érbitas e é regido
pela atracao gravitacional de m; e msy. Sabe-se que as orbitas de objetos no Sistema Solar
nao estao em um mesmo plano e também nao sao circulares, porém, este método descreve
com boa aproximag¢ao o movimento destes corpos e é extremamente utilizado no estudo
da mecéanica celeste. (MELO, 2006)

Normalizagoes podem ser feitas para simplificar as equagoes do movimento geral
4.20, 4.21, 4.22. Primeiramente, para adimensionalizar o sistema, considera-se a razao
entre a massa da menor primdria e a massa total do sistema p = mo/(m; + my), em
segundo lugar, normaliza-se a distancia entre as primarias como 15 = 1. A unidade de
tempo utilizada considera os periodos orbitais das primarias em torno do seu centro de
massa 17 e Ty iguais a 27 e, consequentemente, movimento médio n;= 27 /T; e velocidades

angulares em relagdo ao centro de massa serdao iguais a 1. (MELO, 2006)

-

E comum, nessas situagoes, introduzir um sistema novo de coordenadas (x,y,z)
baricéntrico girante (sinddico), que possui sua origem no centro de massa das primdrias

com os eixo x e y girando com velocidade angular igual a de m; e mo em relacao a



4.4. Pontos Lagrangianos 43

origem. Para efeitos de normalizagao, a posicdo de m; neste sistema é (—u,0) e mqy estd
posicionada em (1 — p,0). (BELBRUNO; TOPPUTO, 2012)

Apés terem sido feitas as normalizagdes necessarias, as equacoes do movimento se

tornam

T+ r—1+p

=20+ —(1—p)—5— —p 3 (4.23)
Ut Ty
. . Y Yy
j==2t+y—(1—p)5—pg (4.24)
Ut T3
z z
= —(1—u)— — u— 4.25
2= —( u)r% 1 (4.25)

Onde 71 e ry sdo a distancia do terceiro corpo para as primarias de maior e menor

massa, respectivamente

r = \/(x + )2 + y? + 22 (4.26)

r2:\/(x—1+u)2+y2+22 (4.27)

Lembra-se que ao se tratar de um problema no plano orbital (x,y), a coordenada

z sumira das equagoes apresentadas.

4.4  Pontos Lagrangianos

Os Pontos de Lagrange, foram inicialmente descobertos e apresentados pelo ma-
tematico Giuseppe Luigi Lagrange em 1772 por meio do estudo do problema geral de
trés corpos. Estes consistem em cinco pontos de equilibrio (L;-L5) em que uma pequena
massa pode orbitar com um padrao constante na vizinhanca de duas massas grandes que
orbitam entre si, reduzindo desta maneira o gasto de combustivel necessario para se man-
ter em uma posicao especifica. Esses pontos sdo locais em que a atragao gravitacional das
duas grandes massas igualam a forca centripeta necessaria para que m tenha velocidade
e aceleracao nulas e uma vez colocado um corpo l4, este em repouso ficaria relativamente
a my e my, indefinidamente. (NASA, 2018)

A nomenclatura adotada neste trabalho assume que L, fica entre as duas primarias

e L, fica mais distante ao lado direito da menor priméria, como apresentado na Figura 11
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EL, EL,

To Sun

1.5 million km ————#¢———— 1.5 million km

Figura 11 — Disposicao dos dois pontos lagrangianos Sol-Terra mais proximos EL,, EL2
e dos cinco Terra-Lua LL;-LLs;. (PARKER, 2013)

Estes pontos de equilibrio ja foram muito utilizados em missoes espaciais que visa-
vam a observagao do Sol como a Sun-Earth Explorer 3 em 1978, o Solar and Heliocentric
Observatory (SOHO) em 1995 e o Advanced Composition Explorer em 1997 que foram
colocados em uma Orbita Halo em torno do ponto L; do sistema Sol-Terra. Mais recen-
temente, em 2001, o Wilkinson Microwave Anisotropy Probe (WMAP) foi colocado no
ponto Ly do sistema Sol-Terra para medir radiagao césmica de fundo e com o lancamento
programado para 2021, o satélite sucessor do Hubble, James Webb Space Telescope que
ficara orbitando o ponto Ly. (CURTIS, 2014)

Para encontrar estes pontos de equilibrio basta aplicar as condi¢oes de velocidade

e aceleracao nulas nas equagoes de movimento do problema restrito de trés corpos.

i=7=4=0 (4.28)

i=7=2=0 (4.29)

Apébs o desenvolvimento dos calculos com as condigoes iniciais dadas, é possivel
estimar o local de cada ponto de Lagrange relativo ao centro da terra e em funcao da
distancia entre as duas grandes massas, neste caso, Terra e Lua. De acordo com (CURTIS,
2014):

Ponto de Lagrange X Y
Ly 0.8369 0
Lo 1.1556 0
Ls -1.0051 0
Ly 0.4878 | 0.8660
Ls 0.4878 | -0.8660

Tabela 2 — Localizagao dos pontos de Lagrange Terra-Lua no plano xy (MELO, 2006)
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Dos cinco Pontos Lagrangianos, 3 sdo instaveis e 2 sao estaveis. Os instaveis Ly, Lo
e L3 estao no eixo que liga as duas massas grandes e sdo chamados de pontos colineares. Os
estaveis sao os pontos Ly e L5 que sdo chamados de triangulares por formarem tridngulos

equilateros com as priméarias em dois de seus vértices.
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Figura 12 — Posi¢ao dos Pontos de Lagrange no sistema Terra-Lua. (CURTIS, 2014)

4.5 Constante de Jacobi e a Regiao de Hill

A constante ou integral de Jacobi, C, descoberta pelo matematico alemao Carl
Jacobi em 1836, é uma integral inica no movimento da particula secundaria m em um
problema de trés corpos, da mesma maneira que a energia e o momento angular sao

constantes do movimento relativo em um problema de dois corpos. (CURTIS, 2014)

De acordo com (DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN;, 2010), se multiplicar-
mos as equacoes do movimento 4.23, 4.24, 4.25 por 2z, 2y, 22, respectivamente, somarmos

o lado esquerdo e direito de todas elas e integrarmos para obter a constante de Jacobi,

temos:

C=20-V? (4.30)
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Onde 2 é o potencial efetivo e V é a velocidade, os quais podem ser determinados

por:

1 L—p
Q=2+ +—L+ 5 4.31
@ ) (4.31)

V2= 2242 4 22 (4.32)

A constante de Jacobi adimensionalizada e normalizada no sistema de coordenadas

sinddico resulta em

1 —
O:x2+y2+2<“+“>—5g2—y2—z‘2 (4.33)
(A )

Embora a integral de Jacobi ndao apresente uma solugao exata para o problema, ela
¢é utilizada para delimitar regioes de transito proibido para a massa infinitesimal m. Os
limites que separam &reas permitidas de proibidas sdo obtidos ao tomar @2 — 3% — 32 = 0

na equacao 4.33. Logo:

1 —
C:x2+y2+2< T“Jrf) (4.34)
1 2

Para um dado valor de C, superficies de velocidade zero sdao entao determinadas
e a intersecao destas com o plano xy define as curvas de velocidade zero, também conhe-
cidas como Regiao de Hill, que delimitam as regioes permitidas e proibidas do plano e

correspondem a valores negativos da constante de Jacobi. (MELO, 2006)
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5 Transferéncias de Baixo Empuxo Para a

Lua Com Captura Gravitacional

5.1 Introducao

Transferéncias de baixo empuxo entre a Terra e a Lua vem recebendo crescente
atencao nos ultimos anos pela sua natureza flexivel em termos de janelas de oportunidade
e seu potencial em reduzir o consumo de combustivel neste tipo de trajeto. As missoes
Artemis e GRAIL demonstraram os beneficios desse tipo de transferéncia. A missao Arte-
mis, por exemplo, s6 foi possibilitada por contar com uma transferéncia de baixo empuxo,
pois nenhum dos seus dois veiculos espaciais possuia o combustivel necessario para uma
transferéncia tradicional. A missdo GRAIL se beneficiou da flexibilidade dessa manobra
de baixo empuxo e estabeleceu um periodo de langamento robusto de 21 dias. (PARKER,
2014)

Existem intimeros tipos de familias de trajetorias de baixo empuxo, algumas tem
como finalidade a entrada em uma érbita polar em torno da Lua, algumas tem como foco
a chegada a orbitas periddicas ou quasi-periddicas em torno dos pontos Lagrangianos L,
e Lo do sistema Terra-Lua e algumas sao destinadas a superficie lunar. Estas tansferén-
cias contam sempre com uma injegao translunar (TLI), algumas corregdes de trajetoria e
uma manobra de inser¢ao que conta com uma captura balistica, também conhecida como
captura gravitacional, pela Lua, reduzindo significativamente o Av da manobra em ques-
tao. Adicionalmente, flybys lunares e/ou Earth Phasing Orbits podem ocorrer alterando
a performance da transferéncia. (PARKER, 2013)

o

Figura 14 — Transferéncias de baixo empuxo com captura gravitacional no sistema girante
Sol-Terra vista de cima da ecliptica . (PARKER, 2014)
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A transferéncia que serd estudada neste capitulo é caracterizada pela utilizagao
dos efeitos perturbativos do sistema Terra-Lua-Sol sobre a sonda de massa infinitesimal
m durante toda a trajetoria, afim de se chegar a uma captura gravitacional. Trata-se
de um problema de quatro corpos que, de maneira semelhante ao método das patched
conics, sera tratado como dois problemas de trés corpos. A técnica para tal feito requer
uma estimativa de regides no espaco de fase (espago posigao-velocidade) onde os efeitos
perturbativos da Terra-Lua-Sol sobre m se equilibram. Essas regides sao chamadas de
Weak Stability Boudaries (WSB) e sao definidas ao se estudar o movimento estavel em
relagdo a um corpo especifico. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

De acordo com (KOON MARTIN W. LO; ROSS, 2000) se dois sistemas de pro-
blema de trés corpos com seus pontos lagrangianos e associadas variedades invariantes se

intersectarem na configuracao do espaco, a transferéncia com um baixo Awv é possivel.

Para que este tipo de trajetoria de baixo custo seja compreendido, a explicagao de
cada fator determinante serd dada a seguir e o seu método aplicado na missao Hiten serd

exposto.

5.2 Captura Gravitacional

O fenomeno da captura gravitacional e suas aplicagoes estao entre as vertentes
mais estudadas em Mecéanica Celeste nas tultimas duas décadas. Principalmente por ser
convenientemente explorado para colocar naves espaciais em Orbitas de corpos celestes

como uma técnica de reduzir o consumo de combustivel. (MELO, 2006)

Este fendmeno é previsto pelo PR3C e ocorre quando um corpo em baixa veloci-
dade muda de uma trajetoria hiperbodlica com energia positiva H > 0 em torno de uma
das primarias para uma oOrbita eliptica com energia negativa H < 0 sem o uso de sistemas

propulsivos. (MELO, 2006) e (PRADO, 2006)

Da equagao da Vis-Viva, a energia Kepleriana ¢ dada por:

.

5 (5.1)

REES

A captura gravitacional é essencial pois ao eliminar a velocidade hiperbdlica de
excesso V relativa a Lua, o gasto de propelente se torna nulo. Embora essa captura seja
instavel, ela requer um quantidade de Awv negligenciavel para se tornar estavel, isto é,
para dar ao menos uma revolu¢ao em torno da Lua. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

5.3 Orbitas Periédicas

Transferéncias de baixo empuxo frequentemente utilizam os pontos Lagrangianos

como parte do caminho que reduzira a quantidade de propelente para se chegar a Lua ou
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mesmo como o destino final para a insercao de satélites ou sondas em torno dos pontos.

Este fenomeno s6 é possivel pela existéncia de familias de érbitas periddicas e
quasi-periddicas ao redor dos pontos de Lagrange as quais ja foram muito estudadas pela

comunidade cientifica e sao classificadas em trés tipos:

1. Orbita Lissajous
2. Orbita Halo

3. Orbita Lyapunov

Orbitas Lissajous sao um tipo de érbita quasi-periddica que percorrem uma tra-
jetoéria em torno de um toro, mas que nunca se fecham no mesmo ponto, requerendo uma
quantidade de energia para se manterem ao passar do tempo. Orbitas Halo sdo um caso
especial de orbitas Lissajous periddicas onde as frequéncias dentro e fora do plano se esta-
bilizam. Orbitas Lyapunov sdo érbitas planas e periédicas e serdo vistas de novo quando
a missao Hiten for analisada. (DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN, 2010)

5.4 Weak Stability Boundaries e Variedades Invariantes

Seja a transferéncia para os pontos de Lagrange L, Lo do sistema Terra-Lua ou
para uma 6rbita polar em torno da Lua, o método descoberto por (BELBRUNO, 1987)
envolve o uso de weak stability boundaries e, posteriormente, a sua conexao com variedades
invariantes foi comprovada. As weak stability boundaries sdo regides de transi¢cao no espaco
onde os efeitos dinamicos da interacdo dos campos gravitacionais dos corpos primarios
sobre a sonda de massa infinitesimal se equilibram e que definem se o seu movimento é
estavel ou ndo. Este tipo de regido existe sobre a Lua - WSB(L), devido os efeitos da Terra
e do Sol e sobre a Terra - WSB(T), devido os efeitos da Lua e do Sol. As transferéncias sao
obtidas ao se utilizar trajetérias que conectem as WSB. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

Na matemaética, ao se falar de uma variedade, entende-se como um espago topolo-
gico, uma superficie. Um objeto que, quando examinado localmente, em por¢oes pequenas,
assemelha-se a um espago euclidiano. (SCHUTZER, 2019) Variedades invariantes sdo de-
finidas como trajetorias que assintoticamente partem ou se aproximam de uma érbita. A
variedade instdvel (WVY) inclui o conjunto de todas as possiveis trajetérias em que uma
particula parte de sua érbita nominal ao se fazer uma integracao prograda. A variedade
estavel (W*) engloba o conjunto de todas as possiveis trajetérias que possibilitam a che-
gada a uma determinada orbita nominal. Cada o6rbita, se fixado um valor C' em uma
variacao de energia apropriada, possui dois conjuntos de variedades estaveis e instaveis

associados: uma correspondendo a perturbacao positiva e outra a perturbagao negativa.
(DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN, 2010)
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Dessa maneira, variedades estaveis e instaveis sao variedades bidimensionais local-
mente difeomorfas a cilindros. (BELBRUNO; GIDEA; TOPPUTO, 2010)
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Figura 15 — Variedades invariantes da 6rbita Lyapunov em torno do ponto de Lagrange L.
Em vermelho, variedade instavel e em azul, variedade estavel. (BELBRUNO;
GIDEA; TOPPUTO, 2010)

5.4.1 Mapas de Poincaré

O uso de variedades invariantes em transferéncias entre orbitas utilizando o pro-
blema circular, planar, restrito de trés corpos ja foi bastante explorado e se resume na
conexdo entre variedades estaveis e instaveis. Os estudos de (CONLEY, 1968) e (MC-
GEHEE, 1969) provaram a existéncia de conexdes homoclinicas, situadas na interse¢ao
entre uma W* e uma WY de um ponto de equilibrio ou érbita periédica. Por outro lado,
(KOON MARTIN W. LO; ROSS, 2000) demonstrou a existéncia de conexdes heterocli-
nicas, situadas na intersecao entre a WY de uma érbita periddica e a W*° de uma outra,
érbita peridédica. (DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN, 2010)

Mapas de Poincaré sao utilizados para localizar essas conexoes heteroclinicas entre
orbitas de mesma energia ou mesma constante de Jacobi. Neste mapa, para um dado
sistema n-dimensional, uma superficie de dimensao (n — 1) de se¢do ¥ pode ser colocada

transversalmente ao fluxo. O mapa ¢ criado intersectando uma trajetéria em R" com a
secdo X. (DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN, 2010)

Ao se analisar um mapa de Poincaré construido para uma transferéncia entre as

orbitas Lyapunov em torno dos pontos Lagrangianos 1 e 2 do sistema Terra-Lua, temos:
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Figura 16 — A esquerda, variedades de duas 6rbitas Lyapunov integradas & superficie de
secdo ¥. A direita, um mapa de Poincaré mostra a passagem de uma WY

para uma W?*. A intersecdo dessas curvas representa conexdes heteroclinicas.
(DAVIS RODNEY L. ANDERSON; BORN, 2010)

5.5 Modelo de Transferéncia Terra-Lua de Baixo Empuxo com

Efeitos Perturbativos do Sol

O modelo de missao Terra-Lua, utilizando-se os beneficios das weak stability boun-
daries para se obter uma captura gravitacional no fim do trajeto, proposto por (BEL-
BRUNO; MILLER, 1993), consiste, essencialmente, em sair de uma o6rbita baixa em
torno da Terra e fazer um flyby na Lua para ganhar a energia necessaria para se chegar a
WSB(T) que se encontra a, aproximadamente, quatro distancias Terra-Lua ou 1.5 x 10°
km. Quando a sonda de massa m se encontra na WSB(T), pequenas variagoes desviam a
trajetoria devido a sensibilidade desta regido. Desta maneira, uma pequena quantidade de
Av pode ser despendida por propulsores elétricos para corresponder as condic¢oes iniciais

de uma captura gravitacional conectando WSB(T) e WSB(L).

Em um exemplo deste tipo de transferéncia apresentado na Figura 17, o Sol esta
localizado no lado oposto da Terra quando a sonda se encontra na WSB(T). Estudos
indicam que a funcao primaria do Sol neste tipo de transferéncia estd em remover o
momento angular da o6rbita da massa m, dessa maneira, a dinamica da érbita associada
ao método das WSB se relaciona com a maré solar e oportunidades de langamento ocorrem
duas vezes a cada més lunar. (MILLER; BELBRUNO, 1991)
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Figura 17 — Projecao no plano da ecliptica de uma transferéncia de baixo empuxo com
captura gravitacional. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

O método apresentado oferece duas vantagens em relacao as abordagens classicas.
A primeira estd na ida até a WSB(T), permitindo um aumento do periapsis por um Awv
infimo devido a sensibilidade da regiao. A segunda vantagem consiste no fato de que ao
se beneficiar da WSB(L), por meio da captura gravitacional, a velocidade hiperbdlica de
excesso é eliminada e quando a trajetéria entra em seu periapsis com as suas condigoes de
captura necessarias, a uma determinada distancia da Lua, a trajetéria possui um estado
eliptico em relagao a Lua, possibilitando a colocagao de carga paga em 6rbita circular e
diminuindo ainda mais o Av da transferéncia. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

5.5.1 Formulacao Matematica do Modelo

Devido a nao linearidade do problema, os resultados sao obtidos por integragao
numérica e a geometria por teoria de sistemas dinamicos que explica varios comporta-
mentos observados. A formulacdo geral do conceito de transferéncias utilizando as weak
stability boundaries apresentada a seguir foi criada por (BELBRUNO; MILLER, 1993).

O movimento da massa infinitesimal m é descrito pelo problema de quatro corpos

entre m, Sol, Terra e Lua e a unica forca agindo entre as massas é dada pela lei da
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gravitacao universal, dessa maneira, as equacoes do movimento sao dadas por:

4
mydy = Y Gmymy, |x; — xkr?’ (x; — )

=1

(5.2)

Onde k = 1,2,3,4 ¢ xp = (w1, Tpo, Tr3) € N é a posigdo em coordenadas iner-

ciais (x,y, z) da massa infinitesimal my. Portanto, fazendo as substitui¢oes necessarias,

chegamos a um sistema de ordem 12. De acordo com (MELO, 2006),

Para a massa my:

. To1 — Tn T31 — T11 T41 — 211
T11 = M2 3 + W3 3 + iy 3 (5.3)
T T T
12 13 14
. Ta2 — T12 T32 — T12 Ty2 — T12
T12 = U2 3 + M3 3 + M4 3 (54)
T T r
12 13 14
. T23 — T13 T33 — 13 T43 — T13
T13 = o2 3 + 3 3 + [ 3 (5.5)
T T r
12 13 14
Para a massa ma:
. T11 — T21 T31 — T21 T4 — T21
To1 = 1 3 + 3 3 + s 3 (5.6)
12 23 24
. T2 — 22 T3 — T22 Ty2 — T22
Too = g 3 + U3 3 + [y 3 (5.7)
T T T
12 23 24
. T13 — T23 T33 — T23 Ty3 — T23
Tog = [y 3 + 3 3 + fig 3 (5.8)
T T T
12 23 24
Para a massa ms:
. T31 — 11 T31 — T21 Tg41 — T31
31 = U1 3 + 125 3 + Ha 3 (59)
T T T
13 23 34
. T32 — T12 T32 — T22 T2 — T32
Tag = [ 3 + 2 3 + iy 3 (5.10)
T3 ra3 T34
. T33 — T13 L33 — T23 T43 — T33
T3z = [ 3 + H2 3 + g 3 (5.11)
T T T
13 23 34
Para a massa my:
. T41 — T11 Tg41 — T21 T31 — T4
T41 = M1 3 + U2 3 + U3 3 (512)
T T T
14 24 34
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Lg2 — 12 Tg2 — T2 X32 — T42

i‘42 = U1 + 2 + [ S e— (513)
7"%4 7”%4 7”5’4
a3 = T43 ; T13 4 ﬂ2$43 ; T23 4 #33333 ; T43 (5.14>
T'14 T34 T'34
Onde:
2 _ 2 2 2
1o = (7521 - J511) + ($22 - xlz) + ($23 — I13) (5.15)
2 _ 2 2 2
iy = (T31 — 211)” + (T32 — T12)” + (733 — 213) (5.16)
2 _ 2 2 2
riy = (@ —211)" + (Ta2 — 212)° + (243 — 213) (5.17)
2 _ 2 2 2
ryg = (Ta1 — 21)” + (232 — T22)" + (w33 — 23) (5.18)
2 _ 2 2 2
754 = (Ta1 — Ta1)” + (Tag — To2)” + (Taz — Ta3) (5.19)
2 _ 2 2 2
T3y = (T41 — @31)" + (a2 — T32)" + (Ta3 — T33) (5.20)

Retomando a dedugao de (BELBRUNO; MILLER, 1993), os valores iniciais x(0)
e 2x(0) para k = 2,3, 4 representados pelo Sol, Terra e Lua, respectivamente, sao dados
pela época de interesse correspondente a t = 0. Busca-se encontrar os valores x1(0) e 41(0)
para m chegar a Lua com uma captura gravitacional dada uma certa posicao em torno

da Terra.

Considerando que a transferéncia com WSB utiliza regioes onde o movimento
estavel acontece em relagdo a um corpo central, no caso em questao, Terra e Lua, a
equacao 5.2 pode ser remodelada para que o movimento seja definido em relacdo a cada
um desses corpos. Dessa maneira, em relagao a Terra, rp = xp—x3 onde 3 = 0 é a origem.
Este sistema de coordenadas (z, ¥, Z) é ndo inercial onde as equagoes do movimento para

Tk, k =1,2,4 sao definidas por:

4 4
. _ _ =3, _ _ -3 _
myLy = Z Gmymy |2, — o (T — ) — Z Gmymg |z;| " &; (5.21)
i=1 i=1
O mesmo procedimento pode ser adotado em relagao a Lua assumindo zp = xp—x4,

para i =1,2, 3.
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X

Figura 18 — Os angulos «, 6, ¢, definem a dire¢ao de propagagao da trajetoria em relacao
a Terra no tempo ¢t = 0. Em ¢ = 0 o eixo x aponta na direcao da linha
Terra-Sol e 5 é o dngulo entre o eixo x e a linha Terra-Lua. (BELBRUNO;
MILLER, 1993)

O movimento estavel em relacao a Terra é definido escolhendo-se a direcao radial
D da Terra dada pelos angulos esféricos 0 € [0,27], ¢ € [-7/2,7/2]. Assume-se [ como
a linha que divide a diregdo D ao meio e que comega na origem. ®(t) = [z1(t), @1(t)]
representa a trajetoria do movimento de m tal como a solucao para a equagao 5.21, tal

que z1(0) € [ e

[1(0), #1(0)] = ]; 21%(0)1,(0) = 0 (5.22)

Assume-se também que, o estado Kepleriano de m em [, para t = 0, tem a mesma
excentricidade e € [0,1). O semiplano P, na Figura 19, passando por [ e perpendicular a
x1(0) é transversal a curva z;(t) em ¢t = 0. Ou seja, o dngulo entre #;(0) e P é diferente

de zero. A sonda de massa m gira em torno da Terra sob as seguintes condic¢oes:

1. A posicao z1(0) € P
2. Existe um primeiro momento 7' > 0, tal que x1(7T) é transversal a P

3. A distancia de m para a Terra serda menor do que a distdncia da Terra para o Sol
quando a orbita de m projetada no plano Terra-Sol, antes de retornar a P, atravessar

a linha que liga a Terra ao Sol.
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Figura 19 — Estimativa da distancia entre a WSB 7} e a Terra (BELBRUNO; MILLER,
1993)

Se |x1(0)| é suficientemente pequeno, m ird girar em torno da Terra onde T é
préximo a um periodo Kepleriano e ®(7") ~ ®(0). Neste caso os efeitos perturbativos do
Sol e da Lua sao negligenciados. Entretanto, com o aumento de |z1(0)| a sonda ird girar em
torno da Terra, mas entrard em uma 6rbita ® mais distante do seu estado eliptico inicial
devido as perturbagdes do Sol e da Lua que agora impactam mais. Andalises numéricas
mostram que para um valor suficientemente grande de |x1(0)|, m serd puxado para longe
da Terra e acabard violando a terceira condicdo. E provado numericamente que uma
distancia bem definida r* > 0 existe tal que o movimento da sonda é definido como

estavel se r < r* e instavel se r > r*.

Do mesmo modo, pode-se determinar o movimento estavel ao redor da Lua. A
nova linha de referéncia [ deve ser centrada na Lua e troca-se o Sol pela Terra e a Terra

pela Lua na definicao. Onde r}, k = 3,4, é determinado em relacao a particula my, logo:

rh =140, 0, B, €) (5.23)

Entao WS By, onde k = 3,4 representa as weak stability boundaries da Terra e da

Lua, respectivamente, é definida por:

WSBy ={r;|0€l0,2n], pe|—m/2,7/2], a€[0,2r], Be[0,2n], e€[0,1)} (5.24)

Existe uma relacao continua de dependéncia entre r;, e e, provada numericamente,

em que quando e — 1, r; — 0. Dessa maneira, para determinados 77, 0, ¢, o, 3, existe um
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valor tnico de e,

e=e(ri, 0, 9,0, ) (5.25)

Tendo em vista que as definigdes das variaveis envolvidas neste tipo de trajeto fo-
ram explicadas, a transferéncia Terra-Lua com captura gravitacional pode ser apresentada

mais detalhadamente em quatro passos utilizando o auxilio da Figura 20.

@II

Figura 20 — Componentes envolvidas na transferéncia Terra-Lua com captura gravitacio-
nal (BELBRUNO; MILLER, 1993)

1. Integra-se retrogradamente a trajetéria ®(¢), comecando de ®¢ em ¢ = tp até & =
®3(T) para T < tp, a qual é proxima da W .S Bs, aproximadamente 1.5 x 10% km da

Terra.

2. Assume-se @ como o estado inicial de m em relacao a Terra para t =ty < T'. Para
uma posigao fixa relativa a Terra, varia-se a velocidade inicial &(ty) de ®g tal que
m escape a Terra, faca um flyby na Lua para receber um aumento de energia e va

para a posicdo 2 € ®3 de ® em ¢ = T.

3. Deixa-se (1) = [24(t), @5 (t)] ser a trajetéria de captura de & até ¢ e deixa-se D
ser a trajetoria de ®p até P. Normalmente, a velocidade inicial ;(7") em ®; nao

sera igual a velocidade final @;(7") em ®;, sendo necessario um Av = &;;(T") — &;(T).

4. A trajetoria I', obtida juntando ®; a ®;;, representa a transferéncia Terra-Lua uti-

lizando captura gravitacional.

Como mencionado anteriormente, a solucao deste problema sé é possivel ser obtida
numericamente. O segmento de ®; até & é encontrado com o método de Newton utilizando

corretor diferencial. Uma integracao numérica de Runge-Kutta de quarta ordem é utilizada
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para integrar a equagao 5.2. Métodos mais refinados que consideram pressao da radiagao
solar, as perturbacgoes devido ao achatamento dos polos da Terra e efemérides planetarias
comecam com as solucoes convergidas da equacao 5.2 e essas sao utilizadas como palpite
inicial para um integrador de ordem 14 com o modelo mais realistico. (BELBRUNO;
MILLER, 1993)

5.6 Missao Hiten

5.6.1 Introducao

Em 1990 uma missao Japonesa lancou duas sondas, Muses-A e Muses-B, que eram
conectadas e foram colocadas em uma orbita altamente eliptica em torno da Terra. Muses-
B tinha como plano se desconectar e seguir uma transferéncia de Hohmann para a Lua. A
nave chegou a Lua, porém a missao nao foi um sucesso por falhas mecanicas. Desejava-se
entao, mandar a nave Muses-A, renomeada Hiten, para uma orbita em torno da Lua, mas
a quantidade de propelente disponivel ndo permitiria uma transferéncia via Hohmman ou
bi-eliptica. A transferéncia de baixo empuxo utilizando captura gravitacional foi proposta
para salvar a missdo. (BELBRUNO; MILLER, 1993)
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Figura 21 — Simulagao numérica da trajetoria da missao Hiten projetada no plano da
ecliptica. (BELBRUNO; MILLER, 1993)

5.6.2 Modelo de Missao

A explicacdo do modelo da missdo que sera apresentada foi dada por (KOON

M.W.LO; ROSS, 2001):

Como discutido anteriormente, o sistema de quatro corpos Sol-Terra-Lua-Sonda
pode ser aproximado a dois conjuntos de problemas de trés corpos. Dentro de cada pro-

blema de trés corpos, se o conhecimento sobre estruturas de variedades invariantes asso-
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ciado aos pontos de Lagrange L, e Ly for utilizado, a transferéncia de uma érbita LEO de
200 km para a regiao onde a estrutura das variedades invariantes dos pontos Lagrangianos

do sistema Sol-Terra interagem com as do sistema Terra-Lua se torna possivel.

Utiliza-se a sensibilidade dessas regides para fazer uma "tor¢ao"de trajetorias pro-
xima dos tubos das variedades invariantes e assim encontrar uma transferéncia econdmica
entre o sistema Sol-Terra e o sistema Terra-Lua. As variedades do sistema Terra-Lua

permitem a existéncia de canais que possibilitam a captura gravitacional da sonda pela

Lua.
Maneuver (AV) Sun—earth-S/C Maneuver (AV) Sun-Earth L, portion
at Patch Point._ system at Patch Point . using ‘twisting'
[ — / '
Earth-Moon-S/C| ' o Lunar capture |
system __ | portion __|
5
Sun =, Sun =, ;
— e
Moon” Moon's - Earth :_-':- ) N
[ orbit | [T o=l P orbit

Figura 22 — A esquerda, a trajetéria da transferéncia feita pela sonda Hiten. A direita, a
interacao dos tubos das variedades invariantes do sistema Sol-Terra e Terra-
Lua permitem uma transferéncia econéomica com efeitos perturbativos do Sol.

(KOON M.W.LO; ROSS, 2001)

Considerando que estamos conectando dois problemas circulares, planares, restri-
tos de trés corpos, as mesmas normalizacoes sao aplicadas as equagoes do movimento e as
equacgoes que regem esse modelo sao as mesmas apresentadas no capitulo 4: 4.23,4.24,4.25,4.31.

Assume-se (x,y) como a a posigdo da sonda no plano, logo o movimento é descrito por:

Q, =i — 2y (5.26)

Q, =i — 2i (5.27)

Os subindices de €2 sdo derivadas parciais da variavel em questao e:

2 2
]__
gty (-w (5.28)

2 Ty Te

Onde r, e r, sdo as distancias entre a sonda e o Sol e entre a sonda e a Terra,

respectivamente.
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A energia da sonda é dada por:

H= ;(ﬁ + %) — Q(x,y) (5.29)

Logo, a relacao da energia com a constante de Jacobi é:

C=-2H (5.30)

Foi deduzido também por (BELBRUNO; GIDEA; TOPPUTO, 2010) que, para
este tipo de trajetéria, a teoria das weak stability boundaries se sobrepoe a teoria das

variedades invariantes para uma gama significativa de energias.

5.6.3 ltinerario da Trajetéria

O caminho tomado para a realizacao desta trajetéria é especifico e se divide em

quatro partes fundamentais:

1. Da Terra para o ponto Lo do sistema Sol-Terra utilizando a variedade estavel do

mesmo ponto Lagrangiano.

2. Tor¢ao no ponto L do sistema Sol-Terra para entrada na variedade instavel do

mesmo ponto Lagrangiano.

3. Da variedade instavel do ponto Ly do sistema Sol-Terra para a variedade estavel do

ponto L, do sistema Terra-Lua.

4. Da variedade instavel do ponto L do sistema Terra-Lua para uma orbita em torno
da Lua.

Estas etapas podem ser facilmente visualizadas na Figura 23, onde as variedades estaveis

estao representadas em verde e as instaveis em vermelho.
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Figura 23 — A esquerda, a parte da trajetéria regida pelo ponto de Lagrange Lo do sis-
tema Sol-Terra. A direita, a parte da trajetoria representada pela captura
gravitacional pela Lua. (KOON M.W.LO; ROSS, 2001)

5.6.4 Método de Construcdo da Transferéncia

A construcao da trajetoria é feita principalmente no sistema girante Sol-Terra
usando uma se¢ao de Poincaré ¥ ao longo de uma linha de abscissa constante passando
pela Terra. Essa secao junta a parte do ponto de Lagrange Sol-Terra a parte de captura
gravitacional da trajetoria. A estratégia consiste em achar uma condicao inicial de posicao
e velocidade para a sonda na secao de Poincaré tal que, ao se fazer uma integracao
prégrada, serd guiada pela W* do ponto Ly Terra-Lua até a regido de captura gravitacional
pela Lua e que quando integrada retrogradamente, a sonda sera abracada pelas variedades
do sistema Sol-Terra e retornard a Terra. (KOON M.W.LO; ROSS, 2001)

5.6.5 Captura Gravitacional pela Lua

Ao se intersectar o corte de Poincaré da W* de uma érbita Lyapunov em torno
de Ly do sistema Terra-Lua com uma se¢do de Poincaré do sistema Sol-Terra, encontra-
se uma curva fechada na qual qualquer sonda com condigoes iniciais dentro desta curva
serd capturada gravitacionalmente pela Lua se integrado progradamente. Ou seja, sob sua
dindmica natural entrara na esfera de influéncia da Lua SOI;,, = 66.200 km e ird dar
pelo menos uma volta em torno dela. Neste caso, um pequeno Av resulta em uma captura

estavel e, dessa maneira, as passagens em L e Ly sdo fechadas pela variacao da constante
de Jacobi. (KOON M.W.LO; ROSS, 2001)
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5.6.6 Ponto de Lagrange Sol-Terra e Torcdo de Orbitas

Dos estudos feitos por (KOON MARTIN W. LO; ROSS, 2000) sabe-se que quanto
mais proxima uma Orbita inicial estiver do tubo da variedade no seu caminho para a
regiao de equilibrio, maior serd a sua torcao ao sair desta regidao. Ou seja, uma pequena
mudanga na condi¢do inicial pode mudar drasticamente o destino de uma o6rbita. Essa
sensibilidade pode ser utilizada para retornar uma sonda a uma orbita LEO de 200 km

em torno da Terra.

Ao se analisar a secdo de Poincaré na Figura 24, a esquerda, pode-se observar
como uma mintscula faixa de érbitas ¢»q; fora do corte de Poincaré da WY, se integrado
retrogradamente, se transforma em uma longa faixa de 6rbitas P71 (q2) P~ (q1) que se

estende por toda a W*,

Os pontos na faixa ¢oq; representam Orbitas que possuem a mesma posicao, mas
velocidades um pouco diferentes. Dessa maneira, escolhendo uma condicao inicial apropri-
ada fora da curva é possivel fazer uma integracao retrégrada que produza uma trajetéria
de retorno a orbita de estacionamento terrestre.

Earth targeting
Poincare section }L*siu_g ‘Twisting'

g,
2 Plig,) 'g

Q‘ ! Strip 8 _E !
_;5 Pre-image =
-_*:." of strip § g_
= , =,
Siahle Unstable
manifold manifold

y-position

Figura 24 — A esquerda, a faixa ¢uqu fora da WV que se alonga em uma faixa
P~ (g)P ' (¢1) em torno da W¥3. A direita, com mudancas pequenas na
velocidade, qualquer ponto pode ser visado se integrado retrogradamente.
(KOON M.W.LO; ROSS, 2001)

5.6.7 Conexao Entre as Duas Partes da Transferéncia

A fase da Lua pode ser variada até que as variedades do ponto L, do sistema
Terra-Lua e do sistema Sol-Terra intersectem. Ao se observar a parte superior da Figura
25, uma sonda sera capturada gravitacionalmente pela Lua se uma integracao prégrada
for feita no interior da curva cinza e no exterior da curva preta. Na parte inferior, se uma

integracdo retrégrada for feita, a 6rbita ird abracar a WY de volta a regido de equilibrio
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do ponto L, do sistema Sol-Terra fazendo uma torcao e entdo ird abracar a W* e retornar

a Orbita de estacionamento da Terra.
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Figura 25 — Na parte superior encontram-se as intersecoes das variedades dos sistemas
Sol-Terra e Terra-Lua. Na parte inferior, apds se escolher a condigao inicial,
integracao prégrada levara a sonda a ser capturada gravitacionalmente e re-
trégrada levard a sonda de volta a Terra. (KOON M.W.LO; ROSS, 2001)

Tendo em vista que essa transferéncia demanda um Av pequeno no local de cone-
xao das variedades e que a captura gravitacional pela Lua requer Av = 0, a quantidade
de propelente necesséria para insercao em érbita lunar é reduzida em 20% comparado a
uma transferéncia de Hohmann tradicional. Esta manobra é possibilitada devido ao fato
de que, de uma orbita circular de 200 km em torno na Terra, sao necessarios aproxima-
damente 3150 m/s, que sao fornecidos pelo veiculo lancador, para se chegar aos pontos
Ly e Ly do sistema Terra-Lua. Por mais 50 m/s, é possivel chegar aos pontos Ly e Ly do
sistema Sol-Terra. Ou seja, a sonda precisa de quase o mesmo tanto de propelente para
atingir dois sistemas diferentes de pontos Lagrangianos. (KOON M.W.LO; ROSS, 2001)
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6 Simulacoes

6.1 Systems Tool Kit (STK)

Para simular as manobras apresentadas no trabalho, o software da plataforma AGI
(Analytical Graphics Inc.), Systems Tool Kit, foi utilizado. O STK fornece um ambiente
de simulacao baseado em fisica para a andlise e visualizacdo de sistemas complexos no

contexto de missoes aeroespaciais, de defesa e telecomunicacoes.

Para simular diferentes tipos de missoes, o STK conta com propagadores de 6rbi-
tas para satélites. Propagar consiste na determinacao da trajetoria de um corpo com o
passar do tempo. De acordo com as Leis de Newton, a trajetéria de um corpo depende
do seu estado inicial (posigao e orientacdo em um tempo definido) e as forgas atuando
sobre ele, com o passar do tempo. Dessa maneira, propagadores de alta fidelidade buscam
incluir todos os modelos de for¢a importantes que estao agindo sobre corpo em estudo. Os
propagadores de baixa fidelidade aproximam os efeitos de algumas forcas enquanto des-
consideram completamente outras. O STK possui trés classes de propagadores de orbita
disponiveis: (KIT, 2016)

1. Propagadores Analiticos (Baixa Fidelidade)

Geram resultados rapidos e as trajetérias do corpo obtidas sao aproximadas. Sao a
melhor op¢do quando busca-se modelar uma orbita sem ter que modelar manobras

de manutencao para a mesma. Os propagadores analiticos disponiveis pelo software
STK sao:

« TwoBody (propagador de movimento Kepleriano)

o J2 Pertubation (propagador da perturbagao J2 de primeira ordem)

o J4 Pertubation (propagador da perturbagdo J4 de segunda ordem)

o SGP4 for LEO satellites (propagador simplificado de perturbagdes gerais)

o 11 Parameter (propagador de modelos geoestacionérios usando os arquivos

11-Parameter)

« GPS (propagador do modelo de movimento de uma nave espacial GPS)

2. Propagadores Semianaliticos (Fidelidade Intermediaria)

Possuem mais precisao do que os propagadores analiticos por incorporarem algumas
técnicas numéricas ao invés de fazerem tantas aproximacoes e geram resultados mais

rapidos do que os propagadores de integragoes numéricas completas.
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o LOP (preditor de drbita de longo prazo)
« SGP4 for non-LEO satellites (propagador simplicado de perturbagoes ge-

rais)

3. Propagadores de Integracdo Numérica (Alta Fidelidade)

Sao muito mais precisos comparados aos anteriores, com o correto step size. Tempo
de geracao de resultados é sacrificado em prol da precisao, neste tipo de propagador.
O modelo de orbitas ¢ entregue pela utilizacao de algoritmos completos, efemérides

corretas e ¢ tipicamente a melhor solucao para modelar problemas reais.

» Astrogator (propagador de trajetorias, planejamento de manobras e inclui

capacidade de targeting)

« HPOP (propagador de 6rbita de alta precisao)

Tendo em vista que este trabalho possui como objetivo a simulacao de missoes reais
que necessitam de alta precisao, efemérides corretas, planejamento de diversas manobras,
desenho de trajetorias e algoritmos que sejam capaz de utilizar a funcao de targeting,
optou-se por trabalhar com o propagador Astrogator que é extensivamente utilizado na
literatura para a analise de trajetérias como a transferéncia de Hohmann e também para
trajetorias de natureza tridimensional complexa como a transferéncia de baixo empuxo e

alto impulso especifico para a Lua.

6.2 Astrogator

O propagador Astrogator foi desenvolvido comercialmente pela Analytical Graphics,
Inc. em cooperacao com a divisdo de analise dinamica da NASA Goddard Space Flight
Center. (BELBRUNO, 2000)

A sua arquitetura modular fornece uma estrutura de abordagem para a maioria
de trajetérias de missoes espaciais e, dessa maneira, calcula as efemérides de satélites ao
se executar uma sequéncia de controle de missao, ou MCS, que é definida de acordo com

os requisitos da missao. (KIT, 2016)

6.2.1 Modelo de Lancamento

O modelo de langamento do Astrogator para o tipo de andlises que serao feitas é
simples. Este modelo é configurado a partir da inser¢cao em LEO ou do vetor de estado do
fim da queima (burnout), representado relativamente ao sistema fixo Terra-Corpo. Esses
pardmetros sao normalmente obtidos pelo analista de trajetéria do veiculo langador. Além
dos parametros de fim de queima, o tempo de voo do lancamento ao burnout é inserido.

Assume-se que o estado de fim de queima permanecera o mesmo em relacao ao sistema
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fixo Terra-Corpo para uma grande variedade de horarios e dias de langamento, dessa
maneira, Astrogator adiciona o tempo de voo a época de langamento, rotaciona o estado
fixo do corpo para um sistema de coordenada inercial e o utiliza como o vetor de estado
inicial para a orbita LEO. Dessa forma, a trajetéria pode ser obtida de maneira prograda.
(BELBRUNO, 2000)

6.2.2 Propagador de Orbita

Todos os algoritmos de propagadores de 6rbita consistem em integradores numéri-
cos de passo variavel de Runge-Kutta. O usuario tem a capacidade de configurar o corpo
central de integragao, o modelo de harmonicos esféricos, o modelo atmosférico, efeitos per-

turbativos do problema de trés corpos e pressao de radiacao solar.(BELBRUNO, 2000)
6.2.3 Targeting

O Astrogator conta com um algoritmo de targeting que é o corretor diferencial. O
algoritmo calcula numericamente uma matriz de sensibilidade que ¢é utilizada para estimar
as correcoes necessarias nas variaveis de controle com base na diferenca dos valores dese-
jados. E possivel variar a perturbacdo utilizada para calcular numericamente as derivadas
parciais e outros parametros que acelerem a velocidade de convergéncia. Esta ferramenta

é extremamente 1til para diversos tipos de missao.(BELBRUNO, 2000)
6.2.4 Missdes Analisadas

A premissa por tras das missoes simuladas neste trabalho foi de analisar compara-
tivamente o desempenho em termos de Av e tempo de missao, At, de uma transferéncia
de Hohmann e uma transferéncia de baixo empuxo com captura gravitacional pela Lua,
partindo de uma o6rbita LEO de 300 km de altitude e fazendo uma inser¢do em orbita
LLO de 100 km acima da superficie lunar no més de Abril do ano 2021. Adicionalmente,
simulou-se estas transferéncias com chegada na Lua em Orbita circular com raio de pe-
riapsis = 3000 km, em Abril do ano de 2007, para efeito de comparacao com dados do

mesmo periodo presentes na literatura.

Os métodos empregados para a obtencao destas trajetorias serao apresentados a
seguir e se encontram com detalhes desde o design do cendario para se obter uma boa
visualizacao das trajetorias, até a apresentacao e comparagao dos resultados adquiridos

com relatorios gerados pelo software utilizado.

6.3 Design dos Cenarios Para Visualizacao das Transferéncias

Tendo em vista que o design inicial dos cendrios dos dois tipos de transferéncia
sao similares e, essencialmente, apenas valores diferem de um para o outro, esta secao

sera apresentada em conjunto para depois especificar cada tipo de manobra envolvida em
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cada uma das missoes. A descricao detalhada desta analise conta com a ajuda do tutorial
presente em (GRAPHICS, 2021) .

Nas descricoes a seguir, as palavras em negrito correspondem aos comandos dentro

do software utilizado.

Primeiramente, ao se iniciar o aplicativo STK, deve-se clicar na op¢ao "Create a
Scenario", escolher o nome que se quer dar ao projeto, a data de inicio da analise e a
data de fim da mesma. Para a transferéncia de Hohmann escolhe-se uma data de fim de

430 days e, para a de baixo empuxo, de +160 days.

Name: |M\ssao\.unar

Description: |<Enter description of scenario>

Location |C “\Wsers'nicke'OneDrive \Documentos\STK 11 (x64)

Start:| & 30 Apr 2021 00:00:00.000 UTCG

& +30days

Stop:

[ Do net show me this again OK Cancel Help

Figura 26 — Criando o cenario no STK.

Apo6s a criagao do novo cenario, deve-se mudar o step size para cada tipo de missao.
Para isso, entra-se na opcao "Scenario Properties", seleciona-se a pagina "Basic -
Time", e altera-se o passo para 3 minutos no caso da transferéncia de Hohmann e 3

horas para a transferéncia de baixo empuxo.

Na opcao "Scenario Properties 2D Graphics - Global Attributes", algumas

alteracoes devem ser feitas para melhor visualizacao da trajetéria. A Figura 27 define tais

mudancas:
General Vehicles Planets
Show Labels [ Show Ground Tracks/ Routes Show Crbits
sy Show Orbits/ Trajectories Show Inertial Positions
Show Sensors [] Show Ground Markers Show Posttion Labels
Show Orbit Markers [ Show Subplanet Points
Access
[ Show Elset Number [ Show Subplanet Labels
Show Line
Animate Highlight Area Targets Map Display Options
Static Highlight Show Centroids Allow Animate Update

Figura 27 — Ajuste dos graficos 2D.

O préximo passo é adicionar os planetas e veiculo espacial envolvidos nas missoes
em questdo. Para os dois tipos, contamos com o Sol, Terra e Lua e uma sonda que fara
a trajetoria. Para isso, abre-se o menu "Insert STK Objects", insere-se 3 planetas e

um satélite. Na pagina "Basic - Definition" de cada planeta, altera-se o corpo central
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para o respectivo em questdo, e cria-se um satélite que, na pagina "Basic - Orbit", o

propagador é alterado para Astrogator.

Nas propriedades deste satélite, em "2D Graphics - Attributes (Custom In-
tervals)", seleciona-se o botdao "More" e opta-se por um tipo de marcador em circulo.
Ainda nos graficos 2D, na pagina "Pass", altera-se "Ground Track Lead Type" para
"None" e "Orbit Track Lead Type" para "All". Na pagina "3D Graphics - Pass",
seleciona-se a opcao "Inherit from 2D Graphics", em "Model", o tamanho do pixel
¢ adaptado para 7 e em "Detail Thresholds" coloca-se a op¢ao "Marker, Label" no

valor maximo.

As trajetérias das transferéncias sao visualizadas por meio da janela de graficos 3D
do software STK. Para obter uma observacao de qualidade que facilite a visualizacao de
parametros orbitais em relacao a Terra, adiciona-se uma grade com sistema de coordena-
das inercial centrado na Terra (ECI). Para isso, seleciona-se as propriedades do botao "3D
Graphics Window" e na pagina "Grids", dentro da opcao "Space Grid", "ECI Co-
ordinates" e "Show Radial Lines" podem ser selecionados. Na pagina "Advanced",

altera-se a opgdo "Max Visible Distance" para le + 010 km.

O mesmo é feito para a Lua. Duplica-se o "3D Graphics Window" no menu

"View" e altera-se o corpo central para a Lua.

Apbs seguir os passos acima, o cenario deve estar como apresentado na Figura 28:

Object Browser v nox —
il = |[= )52 | | 83D Graphics2- Moon =R =R |
o s e exal|lfahe pa, P eBe 8 F/H @, O @, EFER I XY DY

=) 24 MissaoLunar

=] EI@) Earth
= 1@ Moen
o ) Sun

8¢ LunarProbe

Figura 28 — Cenario para transferéncias Terra-Lua.

6.4 Simulac3o da Transferéncia de Hohmann

O modelo empregado na simulacao da transferéncia de Hohmann Terra-Lua neste
trabalho é direto, efetivo e foi embasado em (GRAPHICS, 2021). Nesta primeira andlise,

foi utilizada uma sequéncia que inicia-se em um lancamento partindo de Cabo Canaveral,
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nos EUA, entra em uma 6rbita LEO de 300 km, onde permanece até a aplicacdo da
manobra de Injegdo Translunar (TLI), que serd propagado até as vizinhangas da Lua
para entao chegar no seu periapsis e por fim entrar em 6rbita LLO de 100 km e inclinagao
1= 90°.

6.4.1 Configuracdo da Sequéncia de Controle de Missdo - MCS

1. Entrar na pagina do satélite "Basic - Orbit";
2. Apagar segmentos existentes na MCS;

3. Adicionar um "Target Sequence" seguido de um segmento de langamento, um
propagador, uma manobra e outros dois propagadores, respectivamente. Como na

Figura 29:

SER S
0 ¥maX 2 e

;InTerra-Lua_(Hohmann]
: :&Langamento
@Coast
#Injegéo Translunar
; .Swing By
(2 Periselénio
-
-

Figura 29 — Sequéncia de controle de missao inicial Hohmann.

4. Selecionar o segmento "Lancamento" e mudar a época para a desejada. Para esta
simulagao a época escolhida foi 24 Apr 2021 00:00:00.000 UTCG.

5. Selecionar o segmento "Coast" e ajustar o valor "Trip" da condi¢ao de parada

"Duration" para 90 minutos, que é aproximadamente uma 6rbita.

6. Selecionar o segmento "Injecao Translunar", verificar se o tipo de manobra seleci-
onado ¢ impulsivo e mudar a op¢ao "Attitude Control" para "Thrust Vector".

Adicionar o valor 3120 m/s a dire¢ao "Cartesian X".

7. Selecionar o segmento "Swing By". Mudar o tipo de propagador para "Cislunar".
Adicionar uma condi¢ao de parada de "R Magnitude" e ajustar o valor "Trip"

para 300000 km. Deletar a condi¢cdo de parada "Duration".

8. Selecionar o segmento "Periselénio". Mudar o tipo de propagador para "Cislu-
nar". Ajustar o valor "Trip" da condicao de parada "Duration" para 10 dias.

Adicionar uma condi¢do de parada de "Altitude" com o valor "Trip" de 0 km e
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com a Lua como corpo central. Adicionar uma condi¢ao de parada de "Periapsis"
com a Lua como corpo central.
6.4.2 Palpite Para a Injecdo Translunar

Ap6s a configuragdo da MCS e um bom palpite inicial de Injecao Translunar é
possivel usar o recurso targeting para encontrar o horario de lancamento e o tempo de

coast na orbita de estacionamento, corretos.

1. Clicar no botao "Run the entire MCS";

2. Observar a sonda se aproximando da Lua:

&) 30 Graphics 1 - Earth =0 e =T

IRl el & el MESS - TR VR

Figura 30 — Cenario inicial da transferéncia.

6.4.3 Calculo da Epoca de Lancamento e Tempo de Coast

A utilizacao do targeter para chegar a Lua é titil neste momento. Para isso, utiliza-
se a época de langamento e o tempo de coast como varidveis de controle. O Astrogator é
capaz de variar estes valores até encontrar determinadas restri¢oes impostas. As restrigoes
utilizadas serdo Delta Right Asc e Delta Declination, que representam a diferenca

dos angulos Right Ascension e Declination entre a sonda e o corpo central selecionado.

1. Selecionar o segmento "Langcamento" e adicionar "Epoch" como variavel de con-

trole.

2. Selecionar o segmento "Coast" e adicionar "Trip" como varidvel de controle.
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Selecionar o segmento "Periselénio", clicar na opcao "Results", "MultiBody",
selecionar "Delta Right Asc" e "Delta Declination" como restrigoes e verificar

se a Lua esta como corpo central em ambos.

Selecionar o segmento "Target Sequence", "Parameters", "Launch.Epoch"
e ajustar "Perturbation" para 1 minuto e "Max Step" para 1 hora. Selecio-
nar também "StoppingConditions.Duration.TripValue" e ajustar "Perturba-

tion" para 1 minuto e "Max Step" para 5 minutos.

Na area "Equality Constraints", definir o valor de "Delta Right Asc" e "Delta

Declination" como 0°.
Na péagina "Convergence", aumentar o "Maximum Iterations" para 100.
Mudar a acao do "Target Sequence" para "Run active profiles".

Rodar a MCS até que a solugdo tenha convergido com os controles e restri¢coes

impostos.

Q) Target Sequence.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED® in 6 iterations. *Constraints Met”™ | = || (=} |@

Control New Value Last Update| Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance|
Launch : Launch.Epoch |23 Apr 2021 20:54:16.137 UTCG 167.9 sec| To_Periselene : Delta Declination| 0 deg|0.0512555| 0.0512554d 0.1 deg
...onditions. Duration. TripWalue 5363.49 zec 2797 sec| To_Periselene : Delta Right Asc| 0 deg|-0.067720|-0.067721d 0.1 deg

Figura 31 — Solucao convergida em 6 iteracoes.

9. Observar a mudanga na janela de graficos 3D:
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Figura 32 — Cenario ap6s o primeiro targeting.
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6.4.4 Configuracao da Chegada no Periselénio

Uma vez que a direcao correta da trajetoria estd definida, um bom método para
swing by ou rendezvous em missdes espaciais é o targeting do plano B que permite que a

sonda tenha uma trajetoria hiperbdlica especifica ao passar por um determinado corpo.

B-PLANE
Central Body "|"
'
K I >
1 BR
B-T
¥R

Figura 33 — Plano B de um corpo central. (GRAPHICS, 2021)

Dessa maneira, é possivel buscar a chegada na Lua com uma altitude do periapsis

de 100 km e inclinagao ¢ = 90°, como previsto pela missao. Para isso:

1. Selecionar o segmento "Periselénio", clicar na opcao "Results", abir a pasta
"MultiBody", selecionar BDotT e BDotR como restrigdes e verificar se a Lua

estd como corpo central em ambos.

2. Selecionar o segmento "Target Sequence", "Properties", selecionar os parame-
tros de controle "Launch.Epoch", "StoppingConditions.Duration.TripValue"
e "ImpulsiveMnvr.Cartesian.XSDU". Em "Equality Contraints", desmarcar
Delta Right Asc e Delta Declination, selecionar BDotT ¢ BDotR e ajustar
o valor de BDotR para 4500 km e BDotT para 0 km. O valor escolhido para
BDotT gera uma 6rbita polar e o valor escolhido para BDotR gera uma érbita de
raio 1837 km.

3. Rodar a MCS até que a solugao tenha convergido com os controles e restri¢oes

1mpostos.
Q Target Sequence.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED™ in 5 iterations. *Constraints Met* EI
Control New Value Last Update| Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance|
Launch : Launch.Epoch |23 Apr 2021 21:18:08.522 UTCG | -0.024821 =& To_Periselene : BDOotR | 4500 km| 4500 km|-0.0038459 0.1 km
...onditions.Duration. Trip\Value 5363.11 sec | 5.5088e-06 s To_Periselene : BDofT 0 km|-0.007520|-0.0075204 0.01 km
...ulsiveMnvr.Cartesian XSDU 3121.48 m/zec| -1.7394e-05

Figura 34 — Solugao convergida em 5 iteragoes.
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4. Observar a mudanga na janela de graficos 3D:
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Figura 35 — Cenario apo6s o segundo targeting.

6.4.5 Swing By Lunar

Neste ponto da simulacao, apds a chegada no periselénio, é necessario a presenca
de uma nova manobra de inser¢do em Orbita lunar para que a sonda nao faca apenas um
swing by na Lua e escape, devido a trajetéria hiperbélica da mesma. O swing by pode ser

observado da seguinte maneira:

1. Adicionar um novo segmento de propagacao na sequéncia de controle de missao.

B¢ 20 W

B BxX 2%

[ 2@ Terra-Lua_(Hohmann) |
%Langamento

@'Ccast

#Injegﬁo Translunar
.Swing By
@lperiselénio
&Orbita Lunar
-

-

Figura 36 — Sequéncia de controle de missao para o swing by lunar.

2. Alterar o tipo de propagador para "Moon HPOP Default v10" e alterar o valor

"Trip" da condi¢ao de parada "Duration" para 3 dias.
3. Rodar a MCS.

4. Observar a mudanga na janela de graficos 3D da Lua.
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Figura 37 — Cenério ap6s o swing by.

6.4.6 Insercio em Orbita Lunar

Para circularizar a 6rbita em torno da Lua por meio de um segundo Awv precisa-se

adicionar alguns segmentos a MCS.

1. Adicionar um novo segmento "Target Sequence" ao fim da MCS, um segmento

de "Maneuver" abaixo dele e o segmento "Orbita Lunar" abaixo dos dois.

- MIRSIK I dlis
a @ *
”;lﬁTerra—Lua_(Hohmann] .

% Langamento

& Coast

5 Injecio_Translunar
.Swing_B)r
@lPeriselénio
&

=@ Insergio_Orbita_Lunar

A LOI
@lérbita_Lunar

-

Figura 38 — Sequéncia de controle de missao para inser¢ao em orbita lunar.

2. Selecionar o segmento "LOI", verificar se o tipo de manobra é impulsivo, mudar
o "Attitude Control" para "Thrust Vector", mudar o "Thrust Axes" para
"VNC(Moon)" e selecionar a componente de velocidade "Cartesian X" como

variavel de controle.
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3. Selecionar o segmento "LOI", abrir "Results", abrir a pasta "Keplerian Ele-
ments" e adicionar "Eccentricity" como uma restri¢ao. Verifica se o corpo central

é a Lua.

4. Selecionar o segundo "Target Sequence", em "Properties", selecionar como pa-
rametro de controle o "Cartesian X" e, como restricao, "Eccentricity". Como

busca-se circularizar a érbita, o valor escolhido para a excentricidade ¢é 0.
5. Mudar a acao do "Target Sequence" para "Run active profiles".

6. Rodar a MCS até que a solucdo tenha convergido com os controles e restrigdes
impostos.

° Target Sequencel.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED™ in 0 iterations. *Constraints Met* = (=] @

Control | New Value |LastUpdate| Constraint |Desired|Achieved|Diﬂerence|ToIerar|ce|
_..ulsivelnvr Cartesian XSDU | -897.204 msec| 0 misec| LOI:Eccentricity| 0] 8.34342¢- | 8.3434-08 0.01

Figura 39 — Solucao convergida em 0 iteracoes.

7. Observar o cenario final da transferéncia de Hohmann.
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Figura 40 — Transferéncia de Hohmann para 100 km LLO.

8. Um relatorio detalhado dos resultados obtidos e parametros orbitais de cada parte da
sequéncia de controle de missao pode ser encontrado ao clicar no botao "Analysis",

"Report and Graph Manager", "Installed Styles" e entao "MCS Summary".

O mesmo processo foi aplicado para a uma transferéncia de Hohmann com 6rbita

lunar circular final de 3000 km em Abril de 2007. O cenario final é observado na Figura

41:
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Figura 41 — Transferéncia de Hohmann para 3000 km LLO.

6.5 Simulacdo da Transferéncia de Baixo Empuxo Para a Lua Com

Captura Gravitacional

Como apresentado nos capitulos anteriores, a transferéncia de baixo empuxo, cri-
ada por (BELBRUNO, 1987), revolucionou o campo de missoes Terra-Lua. Em (BEL-
BRUNO, 2000), Belbruno apresentou um algoritmo para simulacao de missoes que utiliza
as weak stability boundaries, que conta apenas com integragoes progradas no tempo e
que é baseado essencialmente em um targeting 2 x 2, onde varia-se a velocidade Vg e o
angulo de trajetoria de voo v, em relagao a Terra, até que se encontre uma determinada

distancia radial ry; e inclinacao iy, desejadas, em relacao a Lua.

Ve, YE = "My tm (6.1)

Neste método, Vg é variado até que se chegue em um apoapsis de aproximada-
mente 1.5 x 10° km , onde se encontra a weak stability boundary da Terra. vz é escolhido
inicialmente para ter um valor perto de 0. A época de lancamento é determinada por uma
distancia angular especifica entre os corpos primarios e a trajetéria de captura gravita-
cional é obtida ao se atingir um determinado valor de 7,; e i, com energia, em relacao
a Lua, (5 negativa e excentricidade e < 1, que representa a entrada na weak stability

boundary da Lua.
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6.5.1 Configuracdo da Sequéncia de Controle de Missdo

1. Entrar na pagina do satélite "Basic - Orbit";
2. Apagar segmentos existentes na MCS;

3. Adicionar um "Target Sequence" seguido de um segmento de langamento, um
propagador, uma manobra e outros trés propagadores, respectivamente. Como na

Figura 42:
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Figura 42 — Sequéncia de controle de missao inicial WSB.

4. Selecionar o segmento "Lancamento" e mudar a época para a desejada. Para esta
simulacao a época escolhida foi 22 Apr 2021 00:00:00.000 UTCG.

5. Selecionar o segmento "Coast" e ajustar o valor "Trip" da condicdo de parada

"Duration" para 0 minutos.

6. Selecionar o segmento "Injecao Translunar", verificar se o tipo de manobra sele-
cionado é impulsivo e verficar se a op¢ao "Attitude Control" estd como "Along

Velocity Vector". Adicionar o valor 0 m/s ao campo "Delta V Magnitude".

7. Selecionar o segmento "Apoapsis". Verificar se o tipo de propagador selecionado é
"Earth HPOP Default v10". Adicionar uma condi¢ao de parada de "Apoapsis"

com a Terra como corpo central. Deletar a condi¢ao de parada "Duration".

8. Selecionar o segmento "Periselénio". Verificar se o tipo de propagador selecionado é
"Earth HPOP Default v10". Adicionar uma condicao de parada de "Periapsis",
mudar o corpo central para Lua e a op¢ao "Repeat Count" para 2. Adicionar uma
condicao de parada de "R Magnitude" com o valor "Trip" de 50000 km, mudar

o "Reference Point para o centro da Lua e a opcao "Repeat Count" para 2.
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6.5.2 Determinacao da Data de Lancamento

De acordo com (BELBRUNO, 2000), a geometria envolvida entre o Sol, Terra e
Lua, no momento do lancamento, ¢ determinante para este tipo de transferéncia. Como

pode ser observado na Figura 43:
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Figura 43 — Transferéncia de baixo empuxo de segundo quadrante no sistema girante Sol-
Terra. (BELBRUNO, 2000)

I1I

Para transferéncias em que o apoapsis se encontra no segundo quadrante, um
bom primeiro palpite para o angulo A, entre o vetor Terra-Sol e o vetor Terra-Lua, é
A = 130°. Para transferéncias de quarto quadrante, a geometria é variada 180°. Dessa
forma, escolhendo-se um més para a missao, o corretor diferencial consegue encontrar o

dia com a geometria necessaria. Para isso:

1. Selecionar o segmento "Langcamento"” e adicionar "Epoch" como variavel de con-
trole. Clicar na opc¢ao "Results", selecionar "Angle Between Vector", alterar o

valor de "Vector 1" para "Earth Sun" e "Vector 2" para "Earth Moon".

2. Selecionar o segmento "Target Sequence", em "Properties", selecionar o pa-
rametro de controle "Launch.Epoch", em "Equality Constraints", selecionar

"Angle Between Vectors" e alterar o seu valor para 130°.

3. Selecionar o segmento "Target Sequence". Na area de parametros de controle, se-
lecionar "Launch.Epoch" e ajustar "Perturbation" para 1 minuto e "Max Step"
para 1 hora. Selecionar também "StoppingConditions.Duration.TripValue" e

ajustar "Perturbation" para 1 minuto e "Max Step" para 1 hora.
4. Na pagina "Convergence", aumentar o "Maximum Iterations" para 200.

5. Mudar a acao para "Run active profiles".
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6. Rodar a MCS até que a solucao tenha convergido com os controles e restrigoes

impostos.
@ Terra-Lua (WSB).Differential Corrector: Finished: *CONVERGED* in 92 iterations. *Constraints Met™ o] (3]
Control New Value Last Update Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance

Lancamento : Launch Epoch| 23 Apr 2021 12:46:40.000 UTCG 500 sec| ..ento: Angle Between Vectors | 130 deg| 129.962 d|-0.037894 d 0.1 deg

Figura 44 — Solugao convergida em 92 iteragoes.

Logo, o dia 23 de abril é o correto para o lancamento com a geometria necessaria

para este tipo de transferéncia.

6.5.3 Palpite Para a Injecao Translunar

Quando tratamos de transferéncias de baixo empuxo, tendo em vista o seu modelo
acoplado do problema restrito de 3 corpos, é extremamente util trabalhar em termos de
P p P

energia orbital C'3 ao invés de velocidades absolutas. (BELBRUNO, 2000) Sabe-se que:

,u
=_£ 2
3=~ (6.2)

Onde p = 398600km?/s? ¢ o parAmetro gravitacional da Terra e a é o semieixo
maior da elipse de transferéncia. Visto que busca-se atingir um raio do apogeu r, =
1.5 x 10% km e parte-se de um raio do perigeu r, = 6678 km, ¢ possivel calcular o valor

de C3 necessario para esta parte da transferéncia. Assim, temos:

_ra+7“p

= — 6.3
a="" (63)
Substituindo os valores:
1506678
a4 = ———— = 753339km (6.4)
Entao:
398600
S = —0.529km? /s> :
C3 753330 0.529km* /s (6.5)

Com o valor de C'3 em maos, utiliza-se a funcao de targeting do Astrogator para

achar o valor de Av da Injecao Translunar.

1. Selecionar o segmento "Injecdo Translunar" e Marcar "Delta V Magnitude"

como variavel de controle.
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2. Clicar em "Results", "Target Vector", "C3 Energy"e verificar se a Terra esta

como corpo central.

3. Selecionar o segmento "Target Sequence", entrar em "Properties", selecionar
"ImpulsiveMnvr.Spherical. MagnitudeSDU" em parametros de controle, sele-
cionar, em "Equality Constraints","C3 Energy" e alterar o valor desejado para
—0.529km? /2.

4. Mudar a acao para "Run active profiles".

5. Rodar a MCS até que a solugdo tenha convergido com os controles e restrigoes

impostos.

Q o [ = ][ =

Control New Value| Last Update Constraint Desired Achieved| Difference Tolerance
..vr.Spherical MagnitudeSDU 3176.33 m/s [0.0021928 m/ | Injecio_Translunar : C3 Energy | -0.529% km*2/sec*2 |-0.52% km*| -1.3691e-0| 1e-07 km"2/sec"2

Figura 45 — Solugao convergida em 34 iteragoes.

6. Observar a mudanga na janela de graficos 3D da Terra.
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Figura 46 — Cenario apos aplicagao do primeiro impulso.

Pode-se observar entao que o primeiro palpite para o Av da Injecdo Translunar é
de Av =3176.33 m/s
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6.5.4 Calculo da Epoca de Lancamento e Tempo de Coast

De acordo com (BELBRUNO, 2000), a época certa de langamento e o tempo
de coast controlam completamente o direcionamento da trajetéria apds a aplicagao do
primeiro impulso. Uma étima forma de determinacao destes parametros, com o objetivo de
chegar na Lua com as condigoes necessérias, é utilizar os angulos esféricos Right Ascension,
a e Declination, 0. A época do lancamento define a longitude do né ascendente (RAAN)

e o tempo de coast define o argumento do perigeu w.

Busca-se um angulo de trajetoria de voo que é determinado pela época de lanca-
mento e pelo tempo de coast que resulte em uma orbita de captura gravitacional pela Lua

ao final da transferéncia.

Um bom palpite inicial para os angulos esféricos Right Ascension e Declination,
em uma transferéncia do segundo quadrante, é de 175° < a < 190° e § = 0°. Utiliza-se a

funcao de targeting novamente para estes calculos.

1. Selecionar o segmento "Coast", abrir "Results", entrar em "Spherical Elements"
e adicionar "Right Asc" e "Declination" com o sistema de coordenadas "Earth

Inertial" para ambos.

2. Selecionar o segmento "Target Sequence", "Properties", selecionar os parame-
tros de controle "Launch.Epoch" e "StoppingConditions.Duration.Trip Value"
e, em "Equality Constraints" , "Right Asc" e "Declination". Os valores esco-

lhidos para esta missao foram o = 178.8° e 6 = 0°.
3. Mudar acao para "Run active profiles".

4. Rodar a MCS até que a solugdo tenha convergido com os controles e restrigdes

impostos.

Q) Terra-Lua (WSB) Differential Corrector: Finished: *CONVERGED* in 114 iterations. *Constraints Met* [ -]
Control New Value Last Update| Constraint Desired | Achieved| Difference| Tolerance
Lancamento : Launch.Epoch |22 Apr 2021 21:03:21.383 UTCG | 98617 sec| Coast: Declination 0 deg|2.27366e-|2.2737e-05 0.1 deg
...onditions.Duration. TripValue 065246 zec| 14622 sec Coast : Right Asc| 178.8 deg| 178.8 deg | 3.1491e-05 0.1 deg

Figura 47 — Solucao convergida em 114 iteracoes.

5. Observar a mudancga na janela de graficos 3D da Terra.
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Figura 48 — Cenario apos definicao da direcao da trajetoéria.

6.5.5 Ajuste da Energia Orbital da Transferéncia

Apos obtida a diregao correta para a trajetoria, é interessante verificar se a energia
orbital continua a mesma que foi preestabelecida no inicio da missao. Neste caso C3 =
—0.529km? /s?. Logo, ¢ interessante utilizar o targeting novamente para ajustar a energia

da transferéncia caso nao esteja com o valor estipulado.

1. Selecionar o segmento "Target Sequence", "Properties", selecionar como pa-
rametros de controle "StoppingConditions.Duration.TripValue" e "Impulsi-
veMnvr.Spherical.MagnitudeSDU", em "Equality Constraints" , selecionar
Right Asc, "Declination" e "C3 Energy".

2. Mudar acao para "Run active profiles".

3. Rodar a MCS até que a solugao tenha convergido com os controles e restri¢oes

impostos.
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Q) Terra-Lua (WSE).Differential Corrector: Finished: *CONVERGED* in 2 iterations. *Constraints Met* |_5_||_ [=]
Control New Value |Last Update Constraint Desired Achieved| Difference Tolerance
...onditiens. Duration. TripWalue 952.46 sec| -1.2618e-07 Coast : Declination 0 deg|1.04764e-|1.0476e-05 0.1 deg
.wr.Spherical MagnitudeSDU [3173.41 misec | -0.00040435 Coast : Right Asc 178.8 deg | 178.8 deg |5.4443e-05 0.1 deg
Injecio_Translunar : C3 Energy | -0.529 km"2/sec"2 |-0.529 km"|1.1203e-09 | 1e-07 km"2/zec"2

Figura 49 — Solugao convergida em 2 iteragoes.

4. Observar a mudancga na janela de gréficos 3D da Terra.
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Figura 50 — Cenario com energia orbital e direcao corretas.

6.5.6 Captura Gravitacional pela Lua

Com a direcdo da trajetoria e energia orbital definidas, deve-se entao buscar a
chegada no periapsis lunar com as condi¢oes ry; = 1837 km e 7, = 90°. Porém, este tipo
de trajetoria, possui diversas passagens pelo periselénio, sendo que a primeira acontece
em torno de 1.4 x 10% km, o que ndo cumpre as exigéncias das restricoes de chegada a Lua
impostas pela missao. Logo, deve-se avaliar a segunda e terceira passagens pelo periselénio

e escolher a passagem em que a sonda esteja a uma distancia de ao menos 50000 km da
Lua. (BELBRUNO, 2000) Para isso:
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1. Selecionar o segmento "Target Sequence", "Properties", selecionar como pa-
rametros de controle "StoppingConditions.Duration.TripValue" e "Impulsi-
veMnvr.Spherical. MagnitudeSDU", em "Equality Constraints" , selecionar

"Radius Of Periapsis" e mudar o seu valor para ry; = 3000 km, inicialmente.

2. Mudar a acao para "Run active profiles".

3. Rodar a MCS até que a solugdo tenha convergido com os controles e restri¢oes

1mpostos.
O Target Sequence.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED™ in 12 iterations. *Constraints Met™ EI@
Control New Value | Last Update Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance|

...onditiens, Duration. TripWalue 952,51 sec| 3.7306e-09 5| ..rizselens ; Radius Of Periapsis | 3000 km| 3000 km | 0.00012958 0.01 km
.r.Spherical MagnitudeSOU (3173.78 misec | 3.7252e-07 m

Figura 51 — Solugao convergida em 12 iteragoes.

4. Refazer o primeiro passo s6 que mudando o valor de "Radius Of Periapsis" para

ry = 1837 km que corresponde a uma orbita de 100 km.

5. Rodar a MCS novamente.

[

Control New Value |Last Update| Constraint Desired| Achieved| Diff Tal
...onditions Duration TripValue | 962462 sec | -1.6394e-09 | Periselénio : Radius Of Periapsis | 1837 km| 1837 km| -2.6351e-0 0.01 km
...wr.Spherical MagnitudeSDU |3173.77 mizec | -2.0519e-07

Figura 52 — Solugao convergida em 89 iteragoes.

6. Selecionar o segmento "Target Sequence", "Properties", selecionar como para-
metros de controle Launch.Epoch, "StoppingConditions.Duration.TripValue'
e "ImpulsiveMnvr.Spherical. MagnitudeSDU", em "Equality Constraints",

selecionar "Radius Of Periapsis" e "Inclination" e mudar o valor da inclinagao

para ip; = 90°.

7. Rodar a MCS pela ultima vez.

(@) Terra-Lua (WSB).Differential Correctc ed: *COMVERGED” in 79 iterations, *Cons 3 (== =]
Control New Value Last Update Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance|
Lancamento : Launch.Epoch |22 Apr 2021 21:24:48.615 UTCG |-0.0030921 s Periselénio : Inclination | 90 deg| 90 deg| -9.7613e-0 0.1 deg
...onditions. Duration. TripValue 998.51 sec | -B.6605e-05 | Periselénio : Radius Of Periapsis | 1837 km| 1837 km |-0.0046692 0.01 km
...vr.Spherical MagnitudeSDU 3171.58 misec |5.5961e-06 m

Figura 53 — Solugado convergida em 79 iteragoes.
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8. Observar a mudanga na janela de graficos 3D da Terra.
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Figura 54 — Cenario da trajetéria de captura gravitacional no periselénio.

Pode ser observado, na Figura 54, que a sonda chega a Lua com uma 6rbita eliptica,
ou seja, e < 1, logo, uma captura gravitacional foi obtida e a velocidade hiperbdlica de
excesso foi eliminada, gerando uma grande reducao na quantidade de propelente necessario

para inser¢ao em oOrbita lunar.

6.5.7 Insercio em Orbita Lunar

O método para inser¢ao em orbita lunar é idéntico ao apresentado na transferéncia

de Hohmann. Dessa forma:

1. Adicionar um novo segmento "Target Sequence" ao fim da MCS, um segmento

de "Maneuver" abaixo dele e o segmento "Orbita Lunar" abaixo dos dois.

B- ¢ % = = %
X BEaX e
:I;ﬁTargetSequence i

& Launch

&Coast

& T

.To Apoapsis

@'To Periselene

;I:ﬁTarget Sequence

Lol
(2 To Lunar Orbit
-

-

Figura 55 — Sequéncia de controle de missao final.



6.5. Simulag¢io da Transferéncia de Baizo Empuzo Para a Lua Com Captura Gravitacional 87

2.

8.

Selecionar o segmento "LOI", verificar se o tipo de manobra é impulsivo, mudar
o "Attitude Control" para "Thrust Vector", mudar o "Thrust Axes" para
"VINC(Moon)" e selecionar a componente de velocidade "Cartesian X" como

variavel de controle.

Selecionar o segmento "LOI", "Results", abrir a pasta "Keplerian Elements" e

adicionar "Eccentricity" como uma restrigdo. Verifica se o corpo central é a Lua.

Selecionar o segundo "Target Sequence", entrar em "Properties" e selecionar
como parametro de controle o "Cartesian X" e, como restricao, "Eccentricity".

Como busca-se circularizar a orbita, o valor escolhido para a excentricidade é 0.

Mudar o valor de "Duration", do segmento "Orbita Lunar", para 28 dias. Que

corresponde a um més lunar.
Mudar a acao do "Target Sequence" para "Run active profiles".

Rodar a MCS até que a solugao tenha convergido com os controles e restrigdes

impostos.

Q) ...ce. Target Sequence.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED* in 0 iterations. *Constraints Met* = || (=] |

Control New Value |LastUpdate Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance
...ulsiveMnvr.Cartesian XSDU | -544.223 mizec 0 mfsec| LOI: Eccentricity 0 |0.0007343|0.00073439 0.01

Figura 56 — Solucao convergida.

Observar o cendrio final da transferéncia de baixo empuxo com captura gravitacional

pela Lua.

@& 30 Graphics 2 - Moon

SO RE P-RPROB- A/ EC B @

HORE L RReR- B,

Figura 57 — Transferéncia de baixo empuxo com captura gravitacional para 100 km LLO.
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9. Um sumario detalhado dos resultados obtidos e parametros orbitais de cada parte da
sequéncia de controle de missao pode ser encontrado ao clicar no botao "Analysis",

"Report and Graph Manager", "Installed Styles" e entao "MCS Summary".

Tendo em vista a simulagao presente em (BELBRUNO, 2000) mesmo processo foi
aplicado para a uma transferéncia de de baixo empuxo com captura gravitacional com
orbita lunar circular final de 3000 km em Abril de 2007. O cenério final obtido pode ser

observado na Figura 60:

) 20 Graphics 1 - Earth [E=RE=R

N6 FE. PRRYR-I/IIEE. 0.8

Figura 58 — Transferéncia de baixo empuxo com captura gravitacional para 3000 km LLO.
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7 Resultados e Discussao

7.1 Introducao

Diversos autores apresentam intmeros tipos de transferéncia Terra-Lua em seus
trabalhos e os resultados sao reveladores quanto a eficiéncia e variedade de possibilidades
ao se escolher um tipo de soluc¢ao para o problema. A comparacao entre tipos diferentes de
transferéncias e os modelos matematicos envolvidos apresenta uma visao pratica e direta

do assunto.

Algumas informagoes basicas e frequentes em relagao a transferéncias lunares po-
dem ser notadas. De acordo com (PARKER, 2013), transferéncias Terra-Lua necessitam
de um valor de energia para a injecao translunar Cs consistente da ordem de —2.0 km?/s?
para transferéncias diretas e entre —0.6 km?/s? e —0.3 km?/s? para transferéncias de baixo
empuxo. Normalmente transferéncias diretas duram de 2-12 dias, enquanto as de baixo
empuxo podem durar de 70-120 dias, embora os dois tipos possam demorar mais. Para
as mesmas condigoes de chegada na Lua, transferéncias de baixo empuxo requerem um
Awv de inser¢ao em 6rbita circular em torno de 640 m/s, enquanto transferéncias diretas

requerem, no minimo, 120 m/s de Av adicional.

Normalmente, o padrao utilizado para comparagao na literatura conta, normal-
mente, com duas condigoes de trajetéria (TOPPUTO, 2013):

e Uma orbita inicial circular LEO de altitude h; = 167 km, h; = 200 km ou h; = 300

km.

o Uma O6rbita final circular LLO de altitude hy = 100 km.

As transferéncias de baixo empuxo com captura gravitacional que serao apresen-
tadas nas simulacoes sao as trajetorias do tipo externas que estao pautadas no modelo
matematico apresentado ao longo do trabalho. Este tipo de trajetoria conta com a injecao
da sonda em uma 6rbita com o apogeu de aproximadamente 1.5 x 10% km que é respon-
savel pelo aumento do raio do seu periapsis e que, dessa forma, possibilita a entrada em
uma 6rbita de captura onde a sonda se aproxima da Lua pela parte externa com energia
orbital negativa e se estabiliza em torno da mesma utilizando-se uma manobra de inserc¢ao

lunar.

A analise dos resultados obtidos almeja verificar a compatibilidade dos mesmos
com o que esta presente na literatura e apresentar uma comparagao de parametros orbitais,

tempo de voo, At, e o Av necessario para cada tipo de transferéncia.
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7.2 Parametros Orbitais da Orbita de Captura
O trabalho apresentado por (BELBRUNO, 2000) consistiu em analisar pardmetros

obtidos no periselénio da transferéncia de baixo empuxo com captura gravitacional a qual
partia de uma orbita LEO de 300 km e chegava em um raio do periselénio rp = 3000
km. Para efeito comparativo, simulou-se a mesma transferéncia, na mesma época, para

observar se o método de simulacao empregado era efetivo e confiavel.

Embora o estudo de Belbruno nao englobe a andlise de uma transferéncia de
Hohmann, esta foi simulada para a mesma época também, tendo em vista que o intuito

deste trabalho é uma andlise comparativa entre essas manobras.

A tabela de dados de chegada no periapsis lunar contam com os pardmetros: data
da transferéncia, raio do apogeu r4, raio do periselénio rp, inclinagao da oérbita lunar ip,

excentricidade ep e energia orbital de chegada relativa a Lua C3,,.

Transferéncia Data ra (km) | rp (km) | ip (deg) | ep | C3xy (km?/s?)
Hohmann 26/04/07 | 423454 2999.936 | 90.2268 | 1.3284 0.3517
Baixo Empuxo 27/04/07 | 1.43 x 10° | 2999.960 | 89.9993 | 0.9236 —0.1248
Baixo Empuxo 6
(BELBRUNO, 2000) 27/04/07 | 1.43 x 10° | 3000.965 | 90.0044 | 0.9262 —0.1206

Tabela 3 — Comparagao entre parametros obtidos nas simulagoes e em (BELBRUNO,
2000).

Ao comparar os resultados da transferéncia de baixo empuxo obtidos no trabalho
com os resultados presentes em (BELBRUNO, 2000), percebe-se que os valores estao muito
proximos uns dos outros. Portanto, o método escolhido para a simulacao, é confidvel e

eficaz para ser utilizado em outras datas e com outros parametros de chegada na Lua.

Com o modelo de simulagao correto em maos, optou-se por simular os dois tipos
de transferéncias no ano de 2021. As missoes analisadas partem de uma érbita LEO de
300 km e buscam uma chegada em érbita LLO de 100 km, que equivale a um rp = 1837

km e inclinagao ip = 90°.

Os dados obtidos se encontram na tabela abaixo:

Transferéncia

Data

ra (km) | rp (km) | ip (deg) ep | O3y (km?/s?)
Hohmann 23/04/21 446762 1837.505 | 89.7361 | 1.4004 2.2791
Baixo Empuxo | 22/04/21 | 1.45 x 10° | 1837.000 | 90.000 | 0.9452 —0.1462

Tabela 4 — Resultados dos parametros obtidos para as transferéncias feitas em abril de
2021.

Os valores entregues pela simulagdo da transferéncia de baixo empuxo evidenciam
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que uma orbita de captura gravitacional pela Lua foi encontrada, tendo em vista que, a
excentricidade de chegada no periselénio ep = 0.9452, representa uma trajetéria eliptica de
chegada na Lua e, consequentemente, uma energia orbital negativa C3 = —0.1462km? /s,
que define, categoricamente, uma captura gravitacional. Dessa forma, a sonda chega a Lua
sem velocidade hiperbélica de excesso, necessitando apenas de um Awv para circularizar a

Orbita final.

Ao analisar os valores da transferéncia de Hohmann, observa-se que a excentrici-
dade de chegada no periapsis lunar é maior do que 1 e a energia orbital é positiva. Logo, a
trajetoria de chegada na Lua é hiperbélica, como previsto pelo método das patched conics,
e possui uma velocidade hiperbdlica de excesso v, que aumenta o Av necessario para a

manobra de inser¢ao em orbita lunar.

7.3 Comparacao de Av e At

Para a comparagdo de Av e At, é interessante observar o resultado conjunto das
quatro simulacoes feitas para observar a influéncia gerada pela mudanca de parametros
de chegada na Lua. O parametro v, foi incluido nos dados por ser revelador quanto a

natureza dessas transferéncias. Logo:

Transferéncia | Ano | rp (km) | Aviga (m/s) | At (dias) | v (km/s) Modelo
Hohmann 2007 | 2999.936 3867.72 3 0.837 Patched conics
problema de 2 corpos
Baixo empuxo | 2007 | 2999.960 |  3661.22 91 0 Problema restrito
de 3 corpos
Hohmann 2021 | 1837.505 4018.68 9 1.509 Patched conics
problema de 2 corpos
Baixo empuxo | 2021 | 1837.000 | 3818.01 92 0 Problema restrito
de 3 corpos

Tabela 5 — Resultados de Av e At obtidos nas simulagoes.

Os resultados de Auvgy, observados sao obtidos ao somar os valores de Av; de
injecao translunar, de manobras intermediarias, de captura e de circularizacao de érbita.

Dessa maneira, temos:

Transferéncia | Ano | Av; (m/s) | Av,, (m/s) | Ave (m/s) | Avgre (M/5)
Hohmann 2007 3116.48 0 263.03 488

Baixo empuxo | 2007 3173.02 0 0 488
Hohmann 2021 3121.48 0 253.20 644

Baixo empuxo | 2021 3173.79 0 0 644

Tabela 6 — Dados especificos de cada impulso aplicado nas transferéncias.
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Uma analise dos dados obtidos de At confirma intimeras informagoes apresentadas
durante o trabalho. Primeiramente, o tempo de voo At de 8 e 9 dias, encontrado para a
transferéncia de Hohmann, é um bom valor para este tipo de trajetéria que normalmente
encontra-se entre 2 e 12 dias. O At de 91 e 92 dias para transferéncias de baixo empuxo é
um resultado excelente para este tipo de trajetéria que normalmente esta entre 70 e 120
dias. Contudo, mesmo que o tempo de voo obtido para estas transferéncias sejam 6timos,
esses valores devem contar com um Auvy,, de qualidade atrelado, para tornar a missao

vidvel.

Os resultados de Av obtidos foram excelentes e reveladores. A simulagdo com-
provou a presenca de velocidade hiperbodlica de excesso para transferéncias de Hohmann
e a auséncias nas de baixo empuxo, o que era previsto pela teoria apresentada. Nas si-
mulacoes de Hohmann, o modelo das patched conics prevé que, para aproximagoes em
raios do periselénio menores, o valor de v, deve ser maior e, consequentemente, o Av da
transferéncia também. Os valores de Av = 4018.68 m/s para uma chegada em rp = 1837
km e Av = 3867.72 m/s para uma chegada em rp = 3000 km, evidenciam um aumento de
3.76%. Pode-se observar que, a busca por diferentes alturas de chegada na Lua, também
influenciam os valores de Av das transferéncias de baixo empuxo ao aumentar o Avg.

da trajetéria e corresponder a um aumento total de 4.1% no Avgyse.

7.3.1 Analise de Eficiéncia

Para fazer uma analise de eficiéncia e comparar cada uma das transferéncias,
utilizou-se os dados de Auvypq, do impulso de insercao em oOrbita lunar, Avpor, e da
quantidade estimada de propelente necessaria para cada uma das missoes, adquiridos no

relatério de missao gerado pelo Astrogator que estao presentes no apéndice do trabalho.

Um grafico que apresenta a economia entre as transferéncias em 2007 foi gerado:

Eficiéncia das Transferéncias - 2007 Gasto de Propelente - 2007
4000 “ob g
_ 2500 |35.01% s 900
0 3000 3 800
E 2500 (534 5 i 3
= 2000 E. 600 / | 7.69%
5 1500 - =) 500
= .
= 1000 E— 400
500
o 300
0 o
Hohmann Baixo Economia wn 200
wm
empuxo o 100
H Deltavtotal (m/s)|  3867.72 3661,22 206,5 = . -
m Delta v LOI {m/s) 751,23 588,19 263,04 Hohmann Baixo Economia
SMpUxXo
m Delta vtotal {m/s)  m Delta wLOI {m/s) | B Propelente gastolkg) | 878,66 812,81 6585

Figura 59 — Gréfico de eficiéncia das transferéncias que ocorreram em 2007.
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Um gréafico que apresenta a economia entre as transferéncias em 2021 também foi

gerado:
Eficiéncia das Transferéncias - 2021 Gasto de Propelente- 2021
= e — B oo
= 4000 = e
M 3500 7 )
= 3000 i I = 800 /
- 2500 { 6-95% | % 700 / 655
o 2000 o 600
a 1500 o L
@ 1000 =1 500
A 500 o) 400
0 o 300
Hohmann Baixo Economia E 200
empuxo g 100
W Delta vtotal (m/s)|  4018,68 3818,01 200,67 = o -
= Delta v LOI {m/s) 897,2 664,22 252,98 Hohmann Economia
empuxo
®m Deltav total (m/s) = Delawv LOI {mys) | B Propelente gasto kg 916,74 856,65 60,09

Figura 60 — Grafico de eficiéncia das transferéncias que ocorreram em 2021.

Os resultados obtidos sdo claramente muito positivos. Além de corroborar o emba-
samento tedrico previamente exposto, apresentou, na pratica, uma economia para transfe-
réncias de baixo empuxo com captura gravitacional na casa de 5% em Auy,q para ambas
as trajetorias simuladas. Porém, o fator determinante deste tipo de transferéncia se en-
contra na economia presente na manobra de insercao em 6rbita lunar, onde a reducao do
Avror para a trajetéria em 2007 foi da ordem de 35% e, em 2021, da ordem de 28%. Eco-
nomia esta que possibilita, em algumas circunstancias, dobrar o payload que sera colocado
em Orbita lunar. Por fim, em ambas missoes, o gasto total de propelente foi reduzido em

7% aproximadamente.

Em outro trabalho de Belbruno, (BELBRUNO; MILLER, 1993), uma comparagao
semelhante foi feita. As transferéncias foram analisadas em termos de Av e Af¢ com a

finalidade de entrar em uma oOrbita circular de 100 km em torno da Lua partindo de uma
orbita LEO de 167 km.

Transferéncia | Av (m/s) | At (dias) | Modelo matematico Tipo
Hohmann 3991 ) Patched conics Interna
problema de 2 corpos
Baixo empiixo 3333 160 Problema restrito Externa +
de 3 corpos flyby

Tabela 7 — Comparagao entre transferéncias Terra-Lua. Adaptado de (BELBRUNO; MIL-
LER, 1993)

Os resultados observados também foram obtidos ao somar os valores de Av de
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injecao translunar, de manobras intermediarias e de captura com circularizagao de érbita.

Logo:
Transferéncia | Av; (m/s) | Av,, (m/s) | Ave (m/s) | Avgre (Mm/s)
Hohmann 3143 0 200 648
Baixo empuxo 3161 29 0 648
Tabela 8 — Partes da transferéncia Terra-Lua. Adaptado de (BELBRUNO; MILLER,

1993)

Os resultados da anélise comparativa das transferéncias em (BELBRUNO; MIL-
LER, 1993) apresentaram uma reducao de 3.8% em Auwyy e de 23.5% em Avpor. Ao
comparar estes resultados com a transferéncia de 2021 simulada neste trabalho, nota-se
que os resultados obtidos foram muito satisfatorios. Onde, em relacao ao trabalho de Bel-
bruno, o Avye apresentou um acréscimo na economia em torno de 1.19%, o Avror, de
4.7%, a auséncia de necessidade de flyby lunar, manobra intermedidria reduzida a 0 m/s

e, como uma das principais vantagens, o At foi reduzido de 160 dias para 92 dias.

Um relatério completo e detalhado dos resultados de manobras feitas durante as

fases de cada uma das missoes simuladas pode ser encontrado no apéndice do trabalho.
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8 Conclusao

Os resultados apresentados neste trabalho foram fundamentados teoricamente com
base em uma literatura extensa de cientistas importantes da area da astrodinamica e

foram embasados, na pratica, pelo uso de um software da NASA de alta qualidade e

confiabilidade.

Os estudos de trajetorias de baixo empuxo com captura gravitacional representam
um grande avanc¢o na comunidade cientifica. A descoberta, em 1987, de regides de transi-
¢do no espacgo, onde as interacoes gravitacionais entre Terra, Lua e Sol para uma massa
pequena em movimento se equilibram, foi muito importante para a criacdo de trajetos
inovadores para missoes espaciais. A conexao entre as weak stability boundaries das pri-
marias permitiu a construcao de transferéncias com capturas gravitacionais entre a Terra
e a Lua e, posteriormente a sua sobreposi¢cao com variedades invariantes foi comprovada

numericamente.

As variedades invariantes se mostraram bons substitutos dindmicos quando o pro-
blema perde a analiticidade e necessita de informacoes adicionais para se construir uma
trajetéria. A combinagao de trajetérias que utilizam as variedades com sistemas de baixo
empuxo e alto impulso especifico é, definitivamente, de grande relevancia para o meio,
tendo em vista que este tipo de transferéncia pode ser utilizado em trajetorias Terra-

Vénus, Terra-Marte e, para o caso estudado, Terra-Lua.

Apos analisar dados comparativos de varios tipos de transferéncias, fica clara a
diferenga e aplicabilidade de cada uma para cada tipo de missao. A transferéncia de
Hohmann, que obteve um tempo de voo de 9 dias, é extremamente 1til para missoes
tripuladas com restrigoes de tempo para chegar ao destino final. As transferéncias de baixo
empuxo surgem como um novo campo com diferentes possibilidades a serem exploradas.
Com duragao das trajetérias obtidas em torno de 92 dias e um Av de insercao em oOrbita
lunar podendo chegar a ser até 35% mais economico do que Hohmann, este tipo de
transferéncia possui aplicacao perfeita para missoes de carga, que nao possuem restrigoes

de tempo para a transferéncia ser concluida, onde a massa de payload deve ser maximizada.

Desta forma, com os resultados obtidos, acredita-se que os objetivos propostos no
inicio do trabalho foram alcancados e espera-se que este tenha utilidade para a comunidade
cientifica e potencialize o interesse por esta area que estda em evidente crescimento e que

possui aplicagoes diversas.
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Apéndices



APENDICE A - Relatério de Missdes

A.0.1 Relatério de Missao da Transferéncia de Hohmann - 2007

Civil Air Patrol Use Only
Sattelite-Hohmann

Maneuver Segment Start Time (UTCG)
Target Sequence TLI 26 Apr 2007 21:40:57.320
2 Target Sequence LOI 4 May 2007 00:27:26.062

Global Statistics

Total Est./Act. Finite Burn Duration (sec) - 5170.026
Total Delta V (m/sec) - 3867.722892

Fuel Used (kg) - 878.660

Delta V (m/sec) Fuel Used (kg)

3116.483217 653.305
751.239674 225.355

A.0.2 Relatério de Missdo da Transferéncia de Baixo Empuxo - 2007

Civil Air Patrol Use Only
Sattelite-WSB Probe

Maneuver Segment Start Time (UTCG)
Target Sequence TLI 23 Apr 2007 22:57:45.461
2 Target Sequence LOI 27 Jul 2007 02:58:21.060

Global Statistics

Total Est./Act. Finite Burn Duration (sec) - 4782.561
Total Delta V (m/sec) - 3661.228667

Fuel Used (kg) - 812.809

Delta V (m/sec) Fuel Used (kg)

3173.028852 659.905
488.199815 152.904

A.0.3 Relatério de Missao da Transferéncia de Hohmann - 2021

Civil Air Patrol Use Only

Sattelite—-Hohmann

Maneuver Segment Start Time (UTCG)
Target Sequence TLI 23 Apr 2021 22:57:32.627
Target Sequence LOI 2 May 2021 19:22:28.617

N

Delta V (m/sec) Fuel Used (kg)

3121.483767 653.894
897.203916 262.850
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Global Statistics

Total Est./Act. Finite Burn Duration (sec) - 5394.113
Total Delta V (m/sec) - 4018.687683
Fuel Used (kg) - 916.744

A.0.4 Relatério de Missdao da Transferéncia de Baixo Empuxo - 2021

Civil Air Patrol Use Only
Sattelite-WSB Probe

Maneuver Segment Start Time (UTCG) Delta V (m/sec) Fuel Used (kg)
1 Target Sequence TLI 22 Apr 2021 21:29:20.194 3173.790904 659.993
2 Target Sequence LOI 23 Jul 2021 22:24:26.802 644 .222604 196.658

Global Statistics

Total Est./Act. Finite Burn Duration (sec) - 5040.525
Total Delta V (m/sec) - 3818.013508

Fuel Used (kg) - 856.651



