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Resumo

A exploragao lunar é um tema que estd em alta novamente apods alguns anos, com o
intuito, agora, de manter uma pesquisa constante no corpo celeste, e também a presenca
humana constante. O uso de Propulsao Elétrica (EP), levando a uma substancial economia
de massa de propelente através de altos valores de impulso especifico I, em comparacao
aos sistemas convencionais de propulsao quimica, pode ser especialmente benéfico no
caso de naves pequenas, com limitacoes substanciais de massa. Este trabalho tem por
objetivo analisar os desafios da utilizagao da propulsao elétrica como sistema de propulsao
primério para uma missao terra-lua, baseado na transferéncia de baixo empuxo utilizada
pela missdao Smart-1, e analisar como se da a trajetéria. Inicialmente é estudada a base
fisica e matematica das manobras orbitais ja estabelecidas. Em seguida é explorado as
caracteristicas orbitais e de ambiente espacial intrinsecas a uma missao terra-lua com
a transferéncia de baixo empuxo em questao. Subsequentemente, a propulsao elétrica
é apresentada, e em sequéncia é apresentada a missao SMART-1. Por fim, é feito uma
simulagao da trajetoria com propulsao elétrica realizada com o Software STK - Astrogator.
A economia de combustivel encontrada foi substancial, e um menor Delta v foi encontrado
para a transferéncia com propulsao elétrica, porém, em contrapartida o grande tempo de
transferéncia é um problema em termos de radiagao e outras perturbacdes do ambiente

espacial.

Palavras-chaves: Propulsao Elétrica. Transferéncia Terra-Lua. Transferéncia de Baixo

Empuxo.






Abstract

Lunar exploration is a theme that is on the rise again after a few years, with the intention,
now, of maintaining a constant research on the celestial body, and also the constant human
presence. The use of Electric Propulsion (EP), leading to substantial savings in propellant
mass through high specific impulse values I, compared to conventional chemical propul-
sion systems, can be especially beneficial in the case of small craft with substantial mass
limitations . This work aims to analyze the challenges of using electric propulsion as the
primary propulsion system for an earth-moon mission, based on the low thrust transfer
used by the Smart-1 mission, and to analyze how the trajectory takes place. Initially, the
physical and mathematical basis of the already established orbital maneuvers is studied.
It then explores the orbital characteristics and space environment intrinsic to an earth-
moon mission with the low-thrust transfer in question. Subsequently, electric propulsion
is presented, followed by the SMART-1 mission. Finally, a simulation of the trajectory
with electric propulsion is carried out with the Software STK - Astrogator. The fuel econ-
omy found was substantial, and a lower Delta v was found for the transfer with electric
propulsion, however, on the other hand, the long transfer time is a problem in terms of

radiation and other disturbances of the space environment.

Key-words: Electric Propulsion. Earth-Moon Transfer. Low-Thrust Transfer.
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Introducao

A exploragao lunar é um tema que esta em alta novamente apds alguns anos, com
o intuito, agora, de manter uma pesquisa constante no corpo celeste, e também a presenca
humana constante. O uso de Propulsao Elétrica (EP), levando a uma substancial economia
de massa de propelente através de altos valores de impulso especifico I, em comparacao
aos sistemas convencionais de propulsao quimica, pode ser especialmente benéfico no caso

de naves pequenas, com limitagoes substanciais de massa.

0.0.1 Objetivos
0.0.1.1 Objetivos Gerais

O Av de uma manobra, o Iy, do sistema de propulsao, fracdo de propelente, e
tempo de missao, sao importantes parémetros para uma analise de eficiéncia, especial-

mente quando se trata de missoes lunares e interplanetarias.

A vantagem da propulsao de baixo empuxo é que ela é capaz de entregar uma maior
fracdo de carga 1util em comparacao aos sistemas convencionais de propulsao quimica,
conforme destacado em literatura como Yang [2007]. Maior fracao de carga significa que
menos massa de combustivel é necessaria para impulsionar uma determinada carga em
6rbita. Isso resulta em grandes economias, pois, como aponta Manzella [2008], apesar dos
avancos na tecnologia de veiculos langadores nos ultimos 40 anos, o custo do langamento

espacial permaneceu quase constante em torno de US$ 10.000 por quilo.

Um importante fator em uma trajetéria de baixo empuxo, é o longo periodo de
exposicao a forgas gravitacionais pertubadoras, portanto, um dos objetivos é investigar a
gravidade das forcas perturbadoras na espagonave durante o transito e até que ponto elas

podem ser exploradas.

0.0.1.2 Objetivos Especificos

O objetivo final deste trabalho é comparar o desempenho das missdes Smart-1 e
Lunar prospector, que utilizam uma trajetoria de baixo empuxo e Hohmann, respectiva-

mente, bem como, as perturbacoes evolvidas.

0.0.2 Aspectos Metodolégicos

Existem muitos métodos de tranferéncia terra-lua, que sao estudados e alguns deles
ja aplicados. A escolha do melhor método de transferéncia varia de acordo a missdao em

questao, e a tecnologia a ser utilizada.
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O presente trabalho explora a metodologia de transferéncia de baixo empuxo,
utilizando um sistema de propulsao elétrica, através da abertura de 6rbita em forma de
espiral e auxilio de ressonancias lunares para a captura lunar, explorando esfera de influén-
cia, época, quadros de referéncia, perturbagoes gravitacionais inerentes a transferéncia de
baixo empuxo devido ao longo periodo de missao, e por fim, comparando com o método

tradicional de Hohmann.

0.0.3 Justificativa

Métodos de trajetoérias lunares alternativas vem sendo estudadas desde o fim das

missoes apollo.

Visto que a exploracgao lunar estd em alta novamente com a chegada do programa
Artemis, o qual propoe uma presenca humana permanente na lua, é notavel a relevancia
de pesquisas de tecnologias alternativas. O método estudado neste trabalho ja foi testado

com sucesso, e pode vir a ser utilizado novamente em futuras missoes.

0.0.4 Organizacdo do Trabalho

O capitulo 1 apresenta o contexto o qual justifica o trabalho, mostrando o histo-
rico da exploracao lunar, e prospectando o futuro deste cenario. O capitulo 2 introduz o
tema manobras orbitais, apresentando alguns elementos béasicos para o entendimento do
assunto, e apresenta o método de transferéncia de Hohmann. O capitulo 3 inicia o estudo
do método de transferéncia de baixo empuxo com propulsao elétrica, analisando as con-
sideracoes importantes neste tipo de trajetéria, com o equacionamento deste modelo. O
capitulo 4 introduz a propulsao elétrica, com algumas equagoes importantes inerentes a
um sistema de propulsiao, comparando com a propulsao quimica. No capitulo 5 é apresen-
tada uma visao da missao Smart-1, a qual é o caso de estudo deste trabalho. No capitulo
6 ¢ demonstrada a simulagao realizada no STK de uma missao para lua utilizando propul-
sdo elétrica. O capitulo 7 apresenta os resultados das simulagoes, e compara os resultados
obtidos delas. O capitulo 8 faz uma conclusao a partir dos dados comparados, e uma

analise objetiva sobre o trabalho como um todo.
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1 Contextualizacao

1.1 Historico da exploracao lunar

Desde que os humanos olham para o céu, a lua tem sido um foco de fascinio desde
os primérdios. Porém, a investigagao cientifica moderna da Lua como um corpo planetario
comegou com as primeiras observagoes telescopicas de Galileu em 1609 [Crawford and Joy,
2014].

As primeiras tentativas da exploracao lunar mais préxima do corpo celeste, foram
um produto da Guerra Fria em andamento, quando os EUA e a Unido Soviética enviaram

espagonaves nao tripuladas para orbitar e pousar na lua [Drake, 2020].

Os soviéticos iniciaram, voando Luna 1 pela lua em janeiro de 1959. Eles seguiram
esse sucesso com varias outras sondas roboticas, culminando no mesmo ano com a Luna
3, que fotografou o lado oculto da lua, nunca visivel da Terra [Spudis, 2008]. A Corrida
Espacial resultou em dezenas de espaconaves roboticas sendo langadas para voar, orbitar
e pousar na Lua. Neil Armstrong e Buzz Aldrin se tornaram os primeiros humanos a pisar
na Lua em 1969 como parte do programa Apollo da NASA . De 1969 a 1972, seis missoes

Apollo enviaram 12 pessoas para a superficie lunar [Mehta, 2018].

Figura 1 — Lunar Module (LM) "Orion'e Lunar Roving Vehicle (LRV) - Apollo 16.

Fonte:[NASA, 1972]

Na década de 1990, duas pequenas missoes roboéticas foram enviadas a Lua. Em
1994, a missao conjunta da NASA-Strategic Defense Initiative Organization Clementine

orbitou a Lua, e deu uma pista tentadora de que areas permanentemente escuras perto
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do pélo sul da Lua podem conter agua congelada depositada ao longo de milhoes de anos
pelo impacto de cometas. Logo depois de Clementine, a espagonave Lunar Prospector,
mostrada na figura 2 mapeou a superficie da lua a partir da 6rbita durante sua missao

em 1998 e 1999, confirmando a existéncia de 4gua nos pélos. [Spudis, 2008]

Figura 2 — Lunar Prospector.

Fonte:[Andolz, 1998]

A conclusao bem-sucedida da missao SMART 1 da Agéncia Espacial Européia a
Lua com um impacto espetacular no lado préximo da superficie lunar em 3 de setembro
de 2006, onde foi testado um novo tipo de sistema de propulsao principal, deu a mesma

um grande destaque na década em questao [Sundararajan, 2006].

Mais recentemente, podem ser citadas algumas outras missoes de destaque: Em
janeiro de 2019, um modulo de pouso chinés, o Yutu-2, fez histéria ao se tornar o pri-
meiro rover a pousar no lado oculto da lua. Enquanto isso, o segundo orbitador lunar da
India, Chandrayaan-2, implantou sem sucesso um pequeno modulo de pouso, Vikram , na
superficie lunar naquele ano. E em abril de 2019 Israel apontou para a Lua com o lanca-
mento de sua espagonave Beresheet . Infelizmente, embora a espagonave tenha alcancado

a Orbita lunar, ela caiu durante sua tentativa de pousar Drake [2020].

Um resumo das missoes lunares de sucesso pode ser visto na tabela 1.
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MISSOES LUNARES DE SUCESSO
NOME PAIS | LANCAMENTO | CHEGADA | TIPO
Luna 1 URSS 02/01/1959 04/01/1959 Impacto
Pioneer 4 EUA 03/03/1959 04/03/1959 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 18/07/1965 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
Queqiao 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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1.2 Programa Artemis da Nasa

O programa Artemis da NASA tem como objetivo levar a humanidade a Lua e

preparar para o préoximo passo, a exploracao de Marte.

O plano da exploragdo Lunar é duplo: esta focado em atingir a meta de um pouso
humano inicial até 2024 com riscos técnicos aceitaveis, enquanto trabalha simultaneamente
para a exploracdo lunar sustentével em meados da década de 2020. E preciso varios anos
em Orbita e na superficie da Lua para construir confianca operacional para realizar um
trabalho de longo prazo e sustentar a vida longe da Terra antes da primeira missao humana
a Marte, que dura alguns anos. Além do fato de que a pouca gravidade da Lua se mostra
como um fator viavel para se montar uma base de lancamento para missoes de espago

profundo.

Figura 3 — Ilustracao de astronautas da NASA em acampamento no Pélo Sul lunar.

Fonte:[NASA, 2020]

1.2.1 New Space Economy

A semelhanca do que aconteceu com outros produtos e servigos, o setor espacial ini-
ciou uma nova fase de globalizagao: o setor passou a ter uma maior distribuigao geografica,
presenca privada e publica, e também as economias emergentes comegaram a envolver-se
no setor espacial. Entre 1957 e 2021 o nimero de paises que participam de Programas
Espaciais cresceu de dois (Unido Soviética e Estados Unidos) para quase noventa [OECD,
2012]. Novos paises do continente africano marcaram presenga no Espago, bem como os
seus territorios comecaram a tornar-se pontos de interesse para outros players espaciais
a nivel internacional. Muitos paises classificados pelo Banco Mundial no grupo de econo-
mias de Baixa a Média Renda, passaram a estabelecer suas proprias Agéncias Espaciais,
bem como a participar de programas internacionais. A globalizacao introduziu o conceito

de colaboracao e aprimorou o conceito de competigao em nivel mundial [Armenio, 2022].

Com isso, a participagao de novas empresas e novos paises com pesquisas e de-

senvolvimento de novas tecnologias acerca da exploracao lunar terao um grande impacto,
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sendo muito efetivo e tendo uma maior visibilidade no ecossistema da nova grande era da
exploragao lunar, tendo a NASA e o programa ARTEMIS como principal agente, porém

terceirizando o desenvolvimento de diversos produtos e pesquisas ao redor do mundo.

Dentro deste contexto apresentado, pesquisas como a do presente trabalho se mos-

tram importantes.
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2 Manobras Orbitais

2.1 Elementos Orbitais

O movimento orbital deriva essencialmente da lei universal da gravitacao de New-
ton (1687),

onde F é a forga gravitacional, y representa a constante gravitacional do corpo primario,
m representa a massa do corpo em orbita e r representa a distancia entre os dois. Kaplan
[1976] fornece uma derivagdo completa da dindmica orbital demonstrando que na auséncia
de forgas externas esta lei resulta em movimento eliptico (quando a velocidade de escape

nao ¢ excedida).

Em coordenadas polares, a equacao que define o caminho percorrido pelo corpo

em Orbita ao redor do corpo de maior massa é:

a(l —e?)
1+ ecosf’
Onde a é o semieixo maior da 6rbita, e é a excentricidade e 8 é a anomalia verdadeira

[Curtis, 2014].

(2.2)

Conforme descrito por Letterio [2005], as posigoes e velocidades cartesianas nao
sao elementos adequados para modelar o movimento eliptico porque resultam em equa-
¢Oes trigonométricas complexas mesmo para o caso simples de movimento circular. As
coordenadas keplerianas (semi-eixo maior a, excentricidade e, inclinagao i, argumento de
perigeu w, longitude do né ascendente €2 e anomalia verdadeira v) mostradas na Figura

4 descrevem Orbitas de forma muito eficiente.
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Figura 4 — Elementos orbitais keplerianos. Semi-eixo maior a e excentricidade e definem
a forma da orbita eliptica. A inclinagao ¢ representa o angulo entre o plano
orbital do plano equatorial, enquanto a ascensao reta do né ascendente €2 define
o eixo ao longo do qual o plano orbital é inclinado, em relagao ao equinécio
vernal. O argumento de perigeu w define a orientacao da orbita dentro deste
plano, localizando o perigeu em relagao ao né ascendente.

Fonte:[Shimmin, 2012]

2.2 Tipos de Modelagem

2.2.1 Modelagem simples de dois corpos

Nesta modelagem, ha um corpo de grande massa e um corpo de massa menor que

orbita o de maior massa. Nao sdo consideradas perturbagoes de outros corpos.

E uma modelagem simples onde existe solucdo analitica. Permite resultados pre-

cisos na maioria das situagoes.

2.2.2 Modelagem de dois corpos perturbados

Modelagem de dois corpos onde se considera uma ou mais perturbagoes como, a
nao esfericidade do corpo central, pressao de radiagao solar, presenca de outros corpos,

etc.

As solugoes analiticas sao raras, quase sempre se recorre a integracao numérica.
Para resultados analiticos aproximados, utiliza-se linearizagdes em torno de uma orbita

de transferéncia.

2.2.3 Modelagem de trés corpos

Esta modelagem ¢ muito usada para o estudo de trajetérias lunares e interplaneta-

rias, temos a presenca de trés corpos que se atraem gravitacionalmente. Nao é considerada
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outra perturbacao.

O caso mais comum ¢é o problema circular restrito de trés corpos, onde é descrito
o movimento de um corpo que nao perturba o movimento dos outros dois (por exemplo,
um satélite artificial), sob a influéncia de dois outro maiores(como por exemplo Terra e
Lua). Existe solugao analitica para essa modelagem, porém é comumente usada integragao

numérica.

2.2.4 Modelagem com N corpos

Com a presenca de N corpos que sao tratados como pontos de massa. Outras
perturbagoes sdo geralmente consideradas. Esta modelagem é usada para aperfeicoar mo-

delagens simples, como a de dois corpos ou trés corpos.

Esta modelagem ¢é aplicada em missoes onde varios planetas ou satélites sao vi-
sitados por um mesmo veiculo espacial. Ainda com relagdo a esta modelagem, cita-se a
manobra assistida por gravidade, ou Swing-by, onde o veiculo ao passar proximo de um
corpo celeste, adquire energia para completar uma missao. Para esse problema nao existe

solugao analitic.

2.3  Transferencia de Hohmann

Na transferéncia de Hohmann, é inserido o satélite em uma 6rbita de baixa altitude
e em seguida transferido o satélite para uma érbita circular de grande altitude, utilizando
uma Orbita eliptica de transferéncia tangente as orbitas circulares. O primeiro ponto de
tangéncia esta no perigeu da elipse de transferéncia e o segundo ponto de tangéncia esta
no apogeo da elipse de transferéncia. A soma das variagdes de velocidades nestes dois

pontos fornece a menor variagao de velocidade Av requerida.

Quem primeiro concebeu este tipo de manobra foi Hohmann [1925]. Por isso a

transferéncia envolvida, foi denominada Transferéncia de Hohmann.
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0,

Figura 5 — Esquema da transferéncia de Hohmann.

Fonte:[Jacob, 2009]

Na Figura 5, Oy é a d6rbita de baixa altitude, O, é a érbita de grande altitude e

E; é a elipse de transferéncia. De acordo com esta figura tem-se que:

2a = N+ T, (23)
a=" ; 2 (2.4)

A velocidade do satélite no perigeu (em 1) da elipse de transferéncia é dada por:

2
=it _# (2.5)

roa

onde p é a massa reduzida da Terra. Portanto para o valor de V; tem-se:

V= |—— (2.6)

7”1(7“1+7"2)7

Para a 6rbita circular de baixa altitude a velocidade do satélite é:
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Aqui r; é o raio da érbita circular de baixa altitude e é também a distancia do

perigeu da elipse de transferéncia ao planeta em torno do qual o satélite orbita, e r é a

distancia do apogeu e também raio da orbita de grande altitude. Com os valores destas

velocidades pode ser calculado o primeiro impulso AV em 1, para que o satélite seja

colocado em érbita de transferéncia. Assim, tem-se:

por:

AV, = Vi =V, (2.8)

No ponto 2, Figura 5 , a velocidade do satélite na elipse de transferéncia ¢ dada

m/?_\/z [“— a } (2.10)

T2 T1+T2

A velocidade do satélite na orbita de raio rq é:

N/ (2.11)
)

Pode ser calculado agora o segundo impulso em 2.

W 2 71
AV = |— |1 — |7——|—, 2.12
? 1 [ \ %+1 \/ 72 ( )

A menor variagao de velocidade passa a ser:

AV = |AVi| + |AVs, (2.13)

E muito importante em uma manobra ser determinado o tempo de transferéncia.

Este tempo de transferéncia é metade do periodo da érbita de transferéncia e é dado por:

3
t=n (2.14)
1

Como a = 822 e desenvolvendo a equagio 2.14 se obtém para o periodo:

(2.15)
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3 Dinamica orbital e ambiente espacial em

transférencia de baixo empuxo para a lua

3.1 Esfera de Influéncia

A esfera de influéncia se aproxima da regiao do espago em que um corpo primario
domina as forcas gravitacionais em qualquer objeto pequeno, como uma espagonave. Isso
¢ tradicionalmente usado para determinar as trajetérias de inércia de espaconaves de
propulsao quimica, ignorando assim as forgas gravitacionais do terceiro corpo. Devido aos
tempos de transferéncia mais longos das naves espaciais de baixo empuxo, é necessario
incluir essas forcas gravitacionais adicionais em toda a trajetéria, embora a esfera de
influéncia forneca um ponto conveniente para alternar os quadros de referéncia. A esfera

de influéncia é definida como

2
rsor = s (mp> 7 (3.1)

s

onde m, e m, sao a massa dos corpos primario e secundario respectivamente, e a, ¢ o
semi-eixo maior da 6rbita do corpo secundario em torno do primario [Kemble, 2006]. As
esferas de influéncia do sistema Terra-Lua sdao mostradas na Figura 6. Observe que a
esfera de influéncia da Lua (em relagdo a Terra)' estd inteiramente dentro da esfera da

Terra (em relagao ao Sol)?.

1 calculado como pouco mais de 66.000 km do centro da Lua, pouco menos de 5/6 da distancia da Terra

a Lua.

2 calculado como quase 925.000 km do centro da Terra.
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Figura 6 — Esferas de influéncia da Terra e da Lua.

Fonte:[Shimmin, 2012]

3.2 Epoca

Em qualquer sistema dindmico, o tempo é um dos parametros mais importantes.
Como o universo esta em constante mudanga, a maior parte fora do controle humano,
qualquer escala de tempo precisa de um ponto de partida arbitrario atribuido. A melhor
pratica atual é usar a época J2000, definida como meio-dia, 1° de janeiro de 2000, Hora
Terrestre (T'T). O tempo terrestre é um padrao de tempo teérico que permite a dilatagao
do tempo gravitacional na superficie da Terra (relatividade geral) e a transformacao de
Lorentz para corpos em movimento (relatividade especial); no entanto, a rotagado da Terra
também esta diminuindo, portanto, outra transformacgao é necessaria para converter para
o Tempo Coordenado Universal (UTC), conforme descrito pelo Observatorio Naval dos
EUA [U.S, 2008].

3.3 Quadros de referéncia

Para modelar um sistema de corpo rigido dindmico, é importante primeiro definir
os referenciais apropriados. O Servico Internacional de Rotagao da Terra (IERS) definiu
o International Celestial Reference Frame (ICRF) como um referencial quase inercial

centrado no baricentro do nosso sistema solar [Ma et al., 1998].
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O plano fundamental XY do ICRF coincide com o plano equatorial da Terra na
época juliana J2000. O eixo z é definido como a intersecao dos planos equatorial e ecliptico
(o plano ecliptico é o plano dentro do qual a Terra orbita o Sol, como mostrado na Figura
7, sendo positivo em direcdo & Terra durante o equinécio de margo (vernal). na época
juliana J2000. Como esta direcdo aponta aproximadamente para a constelacdo de Aries,
muitas vezes é denotada por . Este sistema de coordenadas é ttil como uma referéncia
absoluta dentro do sistema solar. No entanto, como a maior parte da trajetoria da Smart-1
analisada no presente trabalho serd uma espiral de escape da Terra, é usado um quadro

de referéncia inercial centrado na Terra (ECI).

Autumnal Summer
equinox solstice

Ecliptic
plane
Equatorial

plane

Winter Vernal

solstice equinox

Figura 7 — Planos eclipticos e equatoriais. De um quadro centrado na Terra, o Sol parece
orbitar a Terra. O plano de sua orbita é o plano da ecliptica. Os solsticios e
equinocios sao rotulados com base nas estacoes do hemisfério norte.

Fonte:[Shimmin, 2012]
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Os quadros ECI permanecem quase inerciais por causa das forgas centrifugas e
de Coriolis negligenciadas devido a orbita do sistema solar em torno do centro galactico.
Além disso, existem forgas centrifugas residuais dentro do quadro a medida que a origem
(a Terra) orbita ao redor do Sol. Essas forgas podem ser compensadas incluindo o Sol

como uma perturbacdo gravitacional (conforme descrito na Segao 3.5.1).

Para modelar as forcas que atuam na espaconave é necessario definir um referencial
local. Dentro do referencial ECI, r representa o vetor de posi¢do da espaconave desde a
origem (definido como o centro do corpo primadrio), conforme mostrado na Figura 8,
enquanto v ¢ o vetor de velocidade da espaconave. Designando o vetor de posicao como
a vertical local e a tangente em relagdo ao corpo central como a horizontal local, isso
define um quadro local conhecido como quadro de Gauss ou quadro Local ertical-Local
Horizontal (INLH) (STK Suite Help Files 2011 ). B importante notar que a horizontal

local nao é necessariamente paralela a velocidade, conforme destacado na Figura 9.

North

Figura 8 — Quadro inercial centrado na Terra. Os eixos Z, ¢, Z representam o quadro
J2000.0, onde  aponta para o equindcio vernal e Z aponta para o po6lo norte
da Terra.

Fonte: [Shimmin, 2012]
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Figura 9 — Quadro de Gauss local. O vetor v representa a velocidade da espagonave. O
vetor r representa a posicao da espagonave em relacdo ao corpo primario. A
anomalia verdadeira v representa o angulo desta posi¢ao em relagao ao perigeu.

Fonte:[Shimmin, 2012]

3.4 Equacdes Orbitais de Movimento

Algumas singularidades nos elementos Keplerianos limitam o processo de célculo
orbital em trabalhos de otimizacao. Portanto, a tendéncia recente ¢ usar elementos equino-
ciais para o calculo de trajetérias orbitais. Uma revisao de conjuntos de elementos orbitais
por Hintz [2008] chegou a mesma conclusao de Letterio [2005]: os elementos que resultam
nas trajetérias mais suaves sao o conjunto de elementos equinociais modificado proposto
por Walker [1985],

p=a(l—e?), (3.2)
f =ecos(w+ Q), (3.3)
g = esin(w +Q), (3.4)

h = tan;cos Q, (3.5)

k = tan ; sin €, (3.6)

L=w+Q+v, (3.7)

onde p representa o semi-latus rectum da elipse, L representa a longitude verdadeira e
f,g,h e k sao transformacoes nao singulares convenientes dos elementos keplerianos, sem

significado fisico.

A falta de significado fisico em elementos equinociais tem dificultado sua absorcao.
Muitos estudos publicados ainda usam coordenadas keplerianas ou mesmo cartesianas, e
muitos livros didaticos amplamente utilizados nem sequer mencionam o conjunto de ele-

mentos equinociais modificado. Por exemplo, Chobotov [2002] esboga o conjunto original
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de elementos equinociais proposto por Broucke and Cefola [1972], mas negligencia o con-

junto modificado.

Diferenciando as Equagoes de 3.2 a 3.7, definindo os elementos equinociais modi-
ficados e depois substituindo por essas mesmas equagoes para remover os termos keple-
rianos, obtém-se as equacoes de movimento gaussianas apresentadas por [Walker, 1985,
1986, Keppeler, 2000, Erb, 2002, Letterio, 2005, Hintz, 2008]3,

2
p= 2L, (3.8)
0w

. 1) cos L inL — kcosL
= B(ArsinL—F (w+1)cos —|—fA0_g(hsm ki cos )Ah)v (3.9)
L w w
1)sin L inL — kcosL
§= /i(_AT(;<)sL+(°"Jr )Zm T9,, - S - keosh) oy (3.10)

2
. L
h= \/58 S5 A, (3.11)
o 2w

2.
. p s sin L
k== A 12
[P, (3.12)

. hsin Lk cos L w
i= \/§<Ah> VB, (3.13)

w

que foram simplificados usando os termos

w=14 fcosL+ gcosL, (3.14)
s2=1+h?+ k% (3.15)

onde p representa a constante gravitacional do corpo priméario (398600, 4418 x 109 m3s~2
para a Terra conforme Nat [2000] e 4902, 7989 x 10° m®s~2 para a Lua conforme Zhang
[1994]. As perturbagdes A,, Ag e A, representam a aceleracao total devido a forgas
diferentes da gravidade classica do corpo primario, dividida em componentes vetoriais
usando o quadro LVLH descrito na secao 3.3. Note que Ag nao é necessariamente paralelo
ao vetor velocidade. Observe também que na auséncia de perturbagoes, o tinico elemento
variavel no tempo é L, a longitude verdadeira. Isso ocorre porque os outros elementos
especificam uma 6rbita, enquanto a longitude verdadeira representa a posicao do corpo
em orbita dentro dessa érbita. Na auséncia de forcas perturbadoras, a 6rbita permanece

constante.

3 Observe que a equagdo para g foi corrigida em Walker [1986]. Essa correcdo as vezes é perdida em

publicagdes posteriores, como Hintz [2008]
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3.5 Pertubacoes

A forga perturbadora total [A, Ag Ap] é resolvida a partir da influéncia de terceiros
corpos A, a obliteracao do corpo primario Ay, a pressao de radiagao solar Ag e 0 empuxo

aplicado da espagonave Ar. Erb [2002] afirma que,

“A aceleragio A, pode, dependendo da situagao geral, ser algo para se aproveitar,

ou algo que precisa ser compensado” ([Erb, 2002], p.8).

Esta frase diz que é possivel planejar a trajetéria da espagonave de tal forma que
as assisténcias gravitacionais A, aumentem ao maximo a velocidade da espagonave em

relagao a Terra, reduzindo assim os requisitos de empuxo no sistema de propulsao.

3.5.1 Terceiro Corpo

A literatura revisada concorda unanimemente que o modelo mais preciso dispo-
nivel para as posicoes relativas dos corpos dentro do sistema solar é o JPL Planetario e
Efemérides Lunares da NASA. Esses dados estao acessiveis em Jet [2004], na forma de

coordenadas cartesianas para corpos celestes em qualquer data juliana.

Para calcular a distancia entre os respectivos corpos, é necessario traduzir a posi¢ao
da espagonave em coordenadas cartesianas. Betts [1994] deriva o seguinte conjunto de

equacgoes para este proposito,

Ty = é(cos(L) + a® cos(L) + 2hksin(L)), (3.16)

ry, = é(sin(L) — o?sin(L) + 2hk cos(L)), (3.17)

r, = Z(h sin(L) — kcos(L)), (3.18)

Uy = _512 Z(sin(L) + a?sin(L) — 2hk cos(L) + g — 2fhk + a*g), (3.19)
vy = —512 'Z(— cos(L) + a? cos(L) + 2hksin(L) + f — 2ghk + o> f), (3.20)
v, = 322 g(h cos(L) + ksin(L) + fh + gk), (3.21)

onde 75, . € Uz, . sa0 a posi¢ao e a velocidade, respectivamente, da espagonave em ei-

xo0s cartesianos, p, f,g,h,k e L sdo os elementos equinociais modificados da espaconave

2

conforme a equacao 3.2, w e s sao as fungoes auxiliares conforme as Equacoes 3.14 e

3.15 respectivamente, o? = h? —k? e r = £ sd0 duas fungoes auxiliares adicionais e
uma vez novamente € a constante gravitacional do corpo priméario que a espaconave esta
orbitando. Betts [1994] demonstra que a aceleragdo gravitacional A, em uma espagonave

devido a n corpos multiplos dentro de um referencial centrado no corpo primario é
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~|di s
Aq:_ZUj p i (3.22)

J=1 J J
onde p; ¢ a constante gravitacional do j-ésimo corpo, d; ¢ a distancia do j-ésimo corpo
(do satélite) e s; é a distancia do j-ésimo corpo do corpo primério. Isso é necessério para
remover o viés do j-ésimo corpo que atrai o corpo primério (e, portanto, a origem do nosso
referencial). Conforme explicado por Kaplan [1976], p. 357, “A atracao efetiva da Lua em
uma unidade de massa proxima a Terra € apenas a atragdo da Lua na massa menos a

atracao da Lua no centro da Terra”.

3.5.2 Oblacdo do Corpo Primario

A Terra nao é uma esfera perfeita. Essas imperfeicoes sao mais comumente apro-
ximadas com harmonicos esféricos, que modelam um elipsdide de densidade uniforme.
Embora as diferengas entre uma esfera e um elipséide de massa idéntica sejam apenas
perceptiveis em Orbitas de baixa altitude, uma vez que é onde a trajetoria da espagonave
¢é mais suscetivel a variagoes de parametros, ela pode ter um efeito substancial no estado
final. Os harmonicos latitudinais sdo conhecidos como harmonicos zonais, os harmoni-
cos longitudinais sao conhecidos como harmonicos setoriais e qualquer combinagao dos
dois é conhecida como harmonico tesseral. Alguns exemplos de harmonicos esféricos sao

mostrados na Figura 10:

m =23

P
@ W
I

Figura 10 — Harmonicos Esféricos. O grau do harmonico zonal é m, e a ordem do harmé-
nico setorial é n.

Fonte:[Shimmin, 2012]

A forga centrifuga da Terra girando faz com que ela inche para fora no equador.

Isso faz com que o raio equatorial da Terra seja mais de 30 km maior que o raio polar,
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resultando em um primeiro coeficiente harmonico zonal significativo, Jo (m = 2, n = 0).
Como o coeficiente J; da Terra é trés ordens de magnitude maior que seus coeficientes J3 e
Jy, esses termos de ordem superior tém sido frequentemente negligenciados em simulagoes,

como as realizadas por Yang [2007].

No entanto, modelar o corpo central como um elipséide nao permite densidade nao-
uniforme da crosta do corpo. A Lua em particular tem densidade bastante nao-uniforme
devido a presenca de concentracoes de massa ou mascons, tao severas que a maioria das
6rbitas lunares baixas (LLOs) decaird e impactard a superficie dentro de 6 meses [Zeile
et al., 2010]. Para incluir variagoes na densidade, missoes de satélite recentes desenvolve-
ram modelos muito precisos do potencial gravitacional ao redor da Terra (como a missao
Gravity Recovery and Climate Experiment, GRACE, patrocinada por Deu [2009]), e a Lua

(como o Gravity Laboratério de Recuperagao e Interiores, GRAIL).

A energia potencial (W) é definida no Global Geodetic Survey [Nat, 2000]

W=V +9, (3.23)

onde ® ¢ o potencial devido ao momento angular do corpo, ao girar com velocidade

angular w em torno de um eixo r metros de distancia, dado por

1
o = 2w2r2 (3.24)

A funcio potencial gravitacional (V | unidades m?s~2) é definida como

v="Lh 3y ( ) o (5100 8) (T €OS A + B s mA)], (3.25)
n=2 m=0

onde pu é a constante gravitacional do corpo (definida na Sec¢ao 3.4), a é o semi-eixo maior
do corpo elipsoide (definido pela National Imagery and Mapping Agency como 6378137,0
m para a Terra). Os pardmetros geograficos do raio r do satélite, longitude A e latitude ¢
sao calculados convertendo o referencial inercial em um referencial fixo na superficie, con-
forme descrito pelo International Earth Rotation Service [Petit and Luzum, 2010]. P,
(sin ¢') representa a série de polindémios de Legendre normalizados associados definidos por
Nat [2000]. Os parametros n e m representam o grau e a ordem dos coeficientes gravita-
cionais normalizados C,, ,,, € S, . Sao esses coeficientes normalizados que sao calculados,

registrados e publicados.

A forca perturbadora que atua na espacgonave é entao determinada usando

A, = VW. (3.26)
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O impacto dos harmonicos gravitacionais obviamente serd maior em altitudes mais bai-
xas. Os harmonicos da Terra, dominados pela protuberancia J,, afetam principalmente
w e  ([Montenbruck and Gill, 2000], [Eshagh and Alamdari, 2007]); por exemplo, uma
6rbita sincrona do sol (SSO) faz precessao ao redor da Terra em 360° por ano, mas sofre
uma mudanga de inclinacdo minima. Para uma analise aproximada dos resultados, esse

comportamento é aproximado por

3Jy

COS i. (3.27)

pert

(5cos?i —1). (3.28)

pert

onde 7,¢,; € 0 Taio do perigeu.

3.5.3 Efeitos Solares

Além da gravidade do Sol, existem dois importantes efeitos cinematicos causados
pelo Sol durante a transferéncia: o vento solar e a pressao da radiagao solar. O vento solar
consiste em particulas emitidas pelo Sol, principalmente nucleos ionizados e elétrons.
Por causa das particulas carregadas no vento solar, ele nao penetra na magnetosfera ao
redor da Terra, exceto nos pélos magnéticos. A magnetosfera comeca a cerca de 10 raios
terrestres do centro da Terra. Assim, o vento solar pode ser desprezado durante a fase
de ascensao. No entanto, mesmo durante as fases posteriores centradas na lua, o vento
solar é extremamente varidvel, e as particulas de alta energia frequentemente penetram
na nave espacial danificando a eletronica (veja a Segao 3.6.1), mas impedindo qualquer
transferéncia de momento significativa [Vaughan et al., 1996]. Como resultado, o vento

solar pode ser negligenciado como perturbacao orbital ao longo de toda a trajetoria.

A radiacao solar, em contraste, é bastante constante e previsivel. A reflexao espe-
cular resulta em até o dobro do momento de cada féton incidente sendo transmitido para
a espagonave; este é o mecanismo explorado pelas velas solares. A densidade média de
energia solar é calculada dividindo a luminosidade solar média, L, pela area da superfi-
cie de uma esfera centrada no Sol, 47r7%, dando aproximadamente 1367,5 W de radiagao
por metro quadrado de area préxima ao sistema Terra-Lua. O momento é posteriormente
determinado dividindo-se pela velocidade da luz, ¢, dando aproximadamente 4, 56 x 1076
Ns por metro quadrado de area de secao transversal por segundo, em outras palavras,
uma forca continua de 4,56 x 107® N em cada metro quadrado de 4rea vista do Sol. Essa
“constante” forma a base da equacgao de Chobotov para calcular a média da aceleragao de
um corpo devido a pressdo da radiagao solar ([Chobotov, 2002], p. 223). Infelizmente, a
equacao de Chobotov destina-se a naves espaciais em 6rbita geoestacionaria. Uma missao

lunar viaja muito mais longe da Terra do que o GEO e, consequentemente, requer o cal-
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culo da distancia da espagonave ao Sol para determinar a pressao solar média, conforme

dado por

Lo (M)a + B)fe. (3.29)

4rrde m

A@Z

onde Ay é a magnitude da aceleraciao devido a radiacio solar, em ms=2 , 3 é o coeficiente
de reflexao especular (41 para reflexdo total do espelho, 0 para absor¢ao total do corpo
negro, -1 para transmissao transparente total), A é a drea efetiva projetada do satélite
e m é a massa total da espaconave. A velocidade da luz, ¢, é 299792458,0 ms™!, e a

luminosidade solar média, L, é 3,846 x 10?6 .

3.5.4 Empuxo Aplicado

Uma vez que a dire¢ao do empuxo é um pardmetro de projeto (ajustével girando a
espagonave para apontar o propulsor na diregao desejada), um vetor unitario fornecendo

essa direcao é definido como

U = U, ugly, (3.30)
tal que o vetor de empuxo é dado por
T
Ap = —1, (3.31)
m

onde T' é o empuxo instantaneo e m ¢ a massa umida instantanea da embarcacao.

Em uma orbita eliptica, o impulso (aproximadamente) tangencial ao raio orbi-
tal ¢ a maneira mais eficiente de aumentar a velocidade orbital e, portanto, empurrar
a espagonave para uma Orbita mais alta. Isso tem o infeliz efeito colateral de aumentar
continuamente o periodo orbital e, consequentemente, diminuir a taxa de rotagao neces-
saria para orientar o vetor de empuxo (a espagonave deve girar uma vez por érbita para
impulsionar em uma dire¢ado constante em relacao a Terra). Isso precisa ser compensado

com o sistema de controle de atitude.

3.6 Ambiente Espacial

3.6.1 Cintur3ao de Van-Allen

O maior perigo para a transferéncia utilizada pela missao Smart-1 é a radiacao.
Em particular, a magnetosfera da Terra aprisiona a radiacao de particulas em duas bandas

acima do equador magnético, como visto na secao transversal conceitual na Figura 11.
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Figura 11 — Conceptual image of the van Allen belts.

Fonte:[Shimmin, 2012]

O cinturao de radiacdo externo se estende de uma altitude de cerca de trés a
dez raios terrestres e é caracterizado por uma densidade relativamente alta de elétrons
energéticos (0,1 — 10 MeV) e alguns prétons. A densidade varia muito com base em
tempestades geomagnéticas e variagdes no vento solar, mas uma distribuicdo média é

mostrada na Figura 12.

Energy = 0.1 MeV

7 Earth Radii

Earth Radii

3

Figura 12 — Modelo de distribuicao de fluxo de prétons APSMIN van Allen Belt da NASA
(Sawyer e Vette 1976). Os contornos representam particulas por centimetro
quadrado por segundo.

Fonte:[Shimmin, 2012]

Muito mais problematico é o cinturao interno, que se estende de uma altitude de
100 km (o limite de nossa atmosfera) a cerca de 10.000 km, e consiste em altas concen-
tragoes de protons energéticos (alguns acima de 400 MeV', que podem penetrar 143 mm

de chumbo) que se acredita ser causado por colisoes de raios césmicos com nicleos da
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atmosfera superior [Hess, 1968]. A distribuigdo média de prétons de energia mais alta é

mostrada na Figura 13.

1

Energy = 400 MeV

Earth Radii

Figura 13 — Modelo de distribuicao de fluxo de prétons APSMIN van Allen Belt da NASA
(Sawyer e Vette 1976). Os contornos representam particulas por centimetro
quadrado por segundo.

Fonte: [Shimmin, 2012]

Embora a radiagdo de energia mais baixa possa corromper e frequentemente cor-
rompe os dados do computador nos satélites, medidas preventivas podem ser tomadas,
como o uso de hardware protegido contra radiacao ou a blindagem dos processadores. A
radiagdo de energia mais alta, no entanto, danifica os painéis solares, reduzindo a quan-
tidade de energia que eles podem gerar. A tnica solu¢ao conhecida para este problema
é passar o menor tempo possivel dentro dos cintos de van Allen. Esta é a razao para a
fase de subida de maior impulso. Consideragoes de arquitetura de missao semelhantes sao

vistas na maioria das missoes de baixo empuxo, incluindo SMART-1 [Racca et al., 2002].

3.6.2 Space Debris

Outro perigo para os voos espaciais sao os detritos orbitais, na forma de satélites
extintos e partes de foguetes, bem como micrometeoritos. O Escritério do Programa de
Detritos Orbitais da NASA mantém um catalogo das maiores pegas conhecidas. Assim
que uma trajetéria completa for conhecida, ela pode ser verificada neste catalogo. Se a
trajetoria chegar a uma distancia predeterminada de qualquer objeto conhecido, ela pode
ser recalculada com um perfil de empuxo ajustado ou data de partida. No entanto, as
orbitas de pedagos menores de lixo espacial e micrometeoritos sao desconhecidas, e os

impactos continuam sendo um risco para a missao.
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4 Propulsao Elétrica

4.1 Histérico

A ideia de propulsao elétrica (EP) existe hd muito tempo. Ja em 1906, Robert
Goddard brincou com a ideia de um escape de foguete acelerado por meios eletrostaticos
[Goddard, 1959], mas depois de realizar alguns experimentos em 1906, ele se concentrou
no entao foguete quimico muito mais viavel. Seguindo Goddard, Oberth [1929] estudou o
conceito e dedicou um capitulo de seu livro de 1929 * Wege zur Raumschiffahrt’ a propulsao
i6nica. Stuhlinger [1954] publicou véarios artigos nos quais o sistema de propulsao elétrica
completo era discutido, com sugestdes de como os principais problemas poderiam ser
superados. No final da década de 1960, a tecnologia de propulsores de ions estava em
um estagio suficientemente avancado de desenvolvimento para que alguns testes de voo
pudessem ser realizados. Os EUA desenvolveram com sucesso propulsores elétricos que
foram validados em voo pelas missoes SERT I e IT [Byers and Staggs, 1969] (Space Electric
Rocket Test). A primeira missao dos EUA a usar o SEP como propulsdo primaéria foi
a missdo interplanetaria Deep Space-1 [Polk, 2001], que realizou um sobrevoo de um
asteroide e um cometa, usando um propulsor de ions em grade, apds injecao direta em

uma trajetoria interplanetaria, pelo veiculo langador.

Na Rissia, o desenvolvimento do PE concentrou-se nos propulsores de efeito Hall
(ou SPT — propulsor de plasma estacionario). Apés testes terrestres nos anos 50 e 60, os
testes em voo comegaram em 1972, com aplicacao regular para fungdes de manutengao
de estagdo GEO a partir de 1976. Em 2001, 140 desses propulsores SPT foram operados
em voo [Kim, 2001], para manutencao de estagdo e drbita fina ao controle. No Japao, o
desenvolvimento de EP levou ao lancamento da espaconave Hayabusa lancada em 2003 em
uma trajetéria interplanetaria. Propulsores de ions em grade do tipo micro-ondas foram
usados em combinacao com assisténcias gravitacionais para entrar em orbita ao redor do

asteroide Itokawa em setembro de 2005.

Na Europa, o desenvolvimento da propulsao elétrica, para elevagao e controle da
orbita, concentrou-se em propulsores de efeito Hall e em grade; com a Franca desen-
volvendo, em uma joint venture com a empresa russa Fakel, o efeito Hall PPS-1350, a
Alemanha o propulsor de fons em grade RIT e o Reino Unido o propulsor de fons em
grade de bombardeio de elétrons (T5 e T6). A primeira missao da ESA a empregar pro-
pulsao elétrica em voo foi a Eureca, lancada em 1992, que incluia um propulsor i6nico
do tipo RIT para fins de teste. Mais tarde, a missao Artemis foi langada, incluindo dois
tipos de propulsores de ions em grade, o RIT alemao e o propulsor de ions de bombar-

deio de elétrons do Reino Unido (T5). Estes foram originalmente projetados para serem
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usados apenas para manutenc¢ao da estacao norte-sul, mas quando um lancador de baixo
desempenho deixou a espaconave presa em uma orbita baixa, a missao foi redesenhada
de forma inovadora e salva pelo uso combinado dos subsistemas de hidrazina e propulsao
elétrica. Sem o uso do subsistema EP, a espagonave nao teria conseguido atingir sua érbita

operacional [Killinger, 2003].

4.2 Caracteristicas

4.2.1 Equacao do foguete ideal

O movimento de um veiculo espacial é governado pela lei da agao-reagao ou prin-
cipio da conservacao do momento. A aceleragao é criada pela expulsdo de uma massa
propulsora ([Sutton and Biblarz, 2010], [Turner, 2009], [Frisbee, 2003]). Consideramos
um foguete de massa m movendo-se com velocidade v e sujeito a forcas externas F,;. A
massa do foguete diminui a uma taxa m = dm/dt. Aplicando a segunda lei de Newton ao
foguete entre os tempos t e t 4 dt leva a equagao geral do movimento para um sistema de

massa variavel.

dm . dv
Fext + Eve = Fezt + mv, = m%u

(4.1)

onde v, ¢ o vetor velocidade da massa do propelente ejetado em relagdo ao foguete.
O produto T' = mwv, é chamado de empuxo do foguete. Pode ser interpretado como uma
forga adicional aplicada ao foguete devido a expulsao do propelente. Projetando todos os
vetores ao longo da dire¢ao da velocidade v, desprezando forgas externas como gravidade,
arrasto e pressao de radiacao, e assumindo que a magnitude da velocidade de exaustao v,
seja constante, a equacao anterior pode ser integrada no tempo para dar uma expressao

para a mudanca em velocidade Awv

Av=vy —vy =v.1n <m0> = 0. In <1—|—mp>, (4.2)

mpy mpy
onde os subscritos 0 e f referem-se ao tempo inicial ¢, e ao tempo final ¢; do periodo
de aceleracao, respectivamente. A massa inicial mg ¢ a soma da massa do propelente m,,
consumida durante o tempo de propulsao ¢, =ty —ty e a massa final de queima my , que
inclui a massa seca e a massa da carga util a entregar. A Equagao 4.2 é conhecida como
a equacao do foguete ideal, ou a equacgao do foguete de Tsiolkovsky, em homenagem ao
fisico russo que a derivou em 1903. Ela relaciona a mudanca na velocidade, ou incremento
de velocidade, Av de uma espagonave a velocidade de ejecdo do propulsor, a massa da
espagonave e a massa final ([Sutton and Biblarz, 2010],[Turner, 2009]). A equagao do fo-
guete mostra que hé duas opgoes para atingir um grande Av: ou queimar uma quantidade

substancial de propelente (m, ~ mg) ou usar um propulsor capaz de gerar uma alta v,.
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A segunda opcao é preferivel, pois permite embarcar uma carga maior e mais pesada. O
Av necessario para realizar uma manobra ou cumprir uma missao pode ser calculado a
partir da mecéanica orbital. Alguns Aw tipicos para varias manobras e viagens espaciais
estao listados na Tab. 4.2.1 [Frisbee, 2009].

Deslocamento do satélite Av (m/s por ano)

Compensacao de arrasto 30
Controle de Atitude 2-6
Station Keeping em GEO 50
Transferéncia de Orbita Av (km/s)
Terra-LEO 9,7
LEO-GEO 4,3
LEO-Lua 5,9
LEO-L1 3,7
LEO-L2 3.4
LEO-Marte 4.3
Jornadas interplanetarias Av (km/s)
Planetas proximos 5-8
Planetas distantes 10-15
100-1000 au 100
10000 au 1000
Meio interestelar 30000

Tabela 2 — Av tipico para véarias manobras e missoes (LEO: o6rbita baixa da Terra;
GEQO: 6rbita geossincrona; Lx: pontos Lagrangeanos). O simbolo au refere-
se a unidade astrondémica, que é aproximadamente a distancia da Terra ao Sol
(lau = 149.597.871km).

Fonte:[Mazouffre, 2016]
O alcance de Av é muito amplo e a magnitude atinge varias dezenas de km/s
para exploragdo do sistema Solar. Como o incremento de velocidade é uma quantidade

conhecida em um cenario de missao espacial, uma forma mais apropriada para a Equacao

4.2 é o que é expresso em termos de massa de propelente

m, = mo [1 —exp <_M>1 . (4.3)

Ve

A fim de reduzir o consumo de propelente, ou, em outras palavras, para entregar
uma massa significativa de carga 1til ao destino, a velocidade de exaustao deve ser pelo
menos comparavel ou melhor que o incremento de velocidade. A Figura 14 mostra a
evolucao da relacao m,/my com a velocidade de exaustdo v, para dois incrementos de
velocidade. Uma alta velocidade de exaustao permite reduzir drasticamente a fracao de

propelente, o que se traduz em reducao de custos ou melhoria das caracteristicas da missao,
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por exemplo, carga 1util maior ou duracao aumentada. Os propulsores quimicos, sejam
liquidos ou sélidos, sao fundamentalmente limitados pela energia por unidade de massa
armazenada no propelente, de tal forma que v, nao pode exceder 5500 m/s ([Sutton and
Biblarz, 2010],[Turner, 2009]). Esta limitacao pode ser contornada alterando o mecanismo
de conversao de energia: A fonte de energia deve ser separada do propelente. A propulsao
elétrica, tanto a propulsdo nuclear quanto a propulsao por feixe ([Turner, 2009],[Frisbee,
2003]), é uma das possibilidades, pois uma fonte externa de energia é usada para energizar
e acelerar o propelente, como veremos mais adiante. O EP, portanto, permite altas v,

tornando possiveis missoes com grandes Av inacessiveis com motores quimicos.

1.0

L hemi II-|III|'|I-II

Av=1km's

0.8 — = 8 kmis| ]
=
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PETE .
]
::;. Eleetrical porognlsion
E M+
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{ 11l il kL Al A0

Fropellant exhawst velocity (kmi's)

Figura 14 — Relagao entre a massa de propelente e a massa inicial em fungao da velocidade
de exaustao v, para dois valores do incremento de velocidade Av. A area
tracejada corresponde ao dominio de propulsao quimica com v, abaixo de 5,5
km/s.

Fonte:[Mazouffre, 2016]

4.2.2 Impulso especifico

O impulso total I é definido como a integral do empuxo sobre a duracao de ope-

racao do propulsor

tP tp
I= / ft)dt = / MpVedt = myv,, (4.4)
0 0

onde 1, ¢ a vazao massica do propelente. A velocidade de exaustao ¢ assumida constante
na Equagado 4.4. O impulso total mede a mudanga no momento que um propulsor pode
transmitir a um foguete ou a uma espaconave. E expresso em N. A Equacdo 4.4 indica

que existem duas maneiras de atingir um determinado impulso: ou uma forca forte é
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aplicada durante um curto periodo de tempo ou uma forca fraca é aplicada durante
um longo periodo de tempo. A segunda estratégia corresponde a propulsao elétrica, que
permite alcancar um longo tempo de propulsao gragas a um baixo consumo de propelente,

enquanto o nivel de empuxo permanece moderado devido a restricoes de poténcia.

O impulso especifico I, ¢ o impulso entregue por unidade de propelente consumida.
E equivalente ao empuxo produzido por unidade de vazao do propulsor. O I, é definido

por convencao em termos de peso na superficie da Terra; é, portanto, expresso em segundos

o f(tyat I

I - )
90 fotp mpdt  Gomy

sp —

(4.5)

onde gy é a gravidade padrao da Terra. Se o empuxo for constante, o que é verdade
se os estdgios de ignicao e desligamento forem desprezados, entao o I, ¢ simplesmente

proporcional a v,

F Ve Ve
Iy, = — = — 10
gomyp gJo 0

(4.6)

O impulso especifico é uma figura de mérito relevante no campo da propulsao
espacial, pois é uma medida da eficiéncia de um propulsor em termos de consumo de
combustivel. Como pode ser visto na Equacao 4.5, quanto maior o impulso especifico,
menos propulente é necessario para produzir um determinado nivel de impulso. O alto
I, dos propulsores elétricos os torna muito atraentes, desde que a duragao nao seja um
aspecto critico para a missao. Devido a um alto I,,, o EP permite alcancar uma grande
velocidade final da espagonave e um grande impulso total, desde que o propulsor seja
acionado durante um periodo de tempo suficientemente longo. A vida til do sistema de
propulsao, que é principalmente governada pela erosao e deterioragdo de componentes
como a camara de plasma, eletrodos e o neutralizador, torna-se, portanto, um parame-
tro essencial. Consequentemente, a tecnologia EP deve ser altamente confiavel com uma

probabilidade de falha muito baixa por um longo periodo de tempo.

4.2.3 Eficiéncia

Em muitos dispositivos de propulsao elétrica eficientes, atomos ou moléculas do
propelente de entrada, que podem estar no estado solido, liquido ou gasoso, devem pri-
meiro ser convertidos em ions antes de serem acelerados a alta velocidade e ejetados
para fora. Como apenas uma fracao do propelente armazenado ¢ transformada e produz

empuxo, uma quantidade essencial é a massa ou eficiéncia de utilizagdo do propelente

I, M
=4 b2 (4.7)

. . Y
m, e,
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onde m; é a vazao massica de fons, [, é a corrente de fons no feixe de exaustao, e é a carga
elementar e M ¢é a massa atomica do propelente. A Equagao 4.7 é dada assumindo que o
feixe de exaustao contém apenas ions de carga simples, mas a eficiéncia de utilizacao de
massa pode ser facilmente corrigida para levar em conta espécies de ions de carga multipla
([Goebel and Katz, 2008],[Dannenmayer and Mazouffre, 2011]). Assim, para propulsores
em que o propulente ¢ ionizado, o empuxo & T" =0, = arm,v. e o impulso especifico é
dado por I, = a;—z. De fato, o = 1 tem dois significados em EP: ou o fluxo do propelente
é totalmente ionizado, o que demonstra uma alta eficiéncia, ou o mecanismo de producao
de empuxo nao se baseia na aceleracao dos ions. Em vez disso, o propelente é aquecido
eletricamente e expandido no vacuo, como veremos mais adiante. Como « é uma grandeza
dificil de determinar com precisao, a poténcia mecéanica no feixe geralmente nao é usada
como indicador de desempenho para comparar tecnologias. Em vez disso, a eficiéncia de

empuxo 7 de qualquer propulsor elétrico é definida como

Pmec a j 2 T*
_ Pocera _ iy T? (4.8)
Pelec 2Pelec 27nppelec

onde P, é a poténcia elétrica de entrada. Com esta definicdo, n pode ser acessado me-
dindo o empuxo em uma camara de teste. A equagao anterior também é valida para
propulsores quimicos substituindo P,... pela poténcia quimica disponivel. Para atingir
uma alta eficiéncia de empuxo, todos os termos de perda de poténcia devem ser minimi-
zados; eles englobam ionizacao e dissociacao de combustivel, propagacao de velocidade,
divergéncia de feixe, deposi¢ao de energia nas paredes e nos eletrodos, radiacao e perdas

em componentes como o neutralizador e bobinas de magnetizacao.

A Equacao 4.8 pode ser usada para expressar o empuxo por unidade de poténcia

de entrada ou razao de empuxo para poténcia

r  2n 2y

= = 4.9
Pelec QUe gOISp , ( )

Como pode ser visto, o nivel de empuxo é limitado pela poténcia disponivel a
bordo. Além disso, para uma poténcia de entrada fixa e eficiéncia de empuxo, aumentar
o I, reduz o empuxo. H4, portanto, uma troca entre T" e I,,, mesmo se 1 = 1. Como os
propulsores elétricos fornecem um impulso especifico alto, eles sdo dispositivos de baixo

empuxo operando durante longos periodos de tempo.

4.2.4 Restricao de fonte de energia

Na propulsao elétrica, a energia é fornecida de uma fonte externa, o que significa
que o propulente e a energia necessaria para criar o momento sao desacoplados, em con-

traste com a propulsao quimica. A energia pode ser gerada a partir de vérios tipos de
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fontes como painéis solares fotovoltaicos, baterias, um RTG ou um reator nuclear ([Fris-
bee, 2003],[Gibson et al., 2014]). As vantagens e desvantagens das varias fontes estao

resumidas na Tabela 3.

Propriedades ‘ Fonte de energia elétrica

# | Painéis solares Baterias RTG Reator Nuclear
Poténcia (kW) 1-15 0,1-100 0,1-1 100-1000
Eficiéncia (%) 20-30 >90 <7 30

¢ (W/kg) 150-300 100-1000 5 5-40
Degradacao Alta Baixa Média Baixa
Orbita Terra Interplanetaria Interplanetaria Interplanetéria

Tabela 3 — Caracteristicas de varias fontes de energia elétrica para EP. RTG significa
gerador termoelétrico de radioisotopo. A energia solar média perto da Terra é
1360 W/m? (600 W/m? em torno de Marte e 50 W/m? em torno de Jupiter).

Fonte:[Mazouffre, 2016]

Dois critérios sao de particular relevancia para voos espaciais: A poténcia de saida
e a massa da fonte ([Turner, 2009],[Jahn and Choueiri, 2002]). A poténcia total disponivel
a bordo da espagonave determina diretamente o nivel de empuxo, conforme mostrado pela
Equacao 4.9. Por exemplo, para produzir 10 N (= 1 kg) com uma eficiéncia de 50% e um
I, de 3000 s (valores tipicos para alguns sistemas EP) sao necessarios 300 kW de energia
elétrica, o que exigiria uma &area de painel solar de cerca de 900 m? perto da Terra, de
acordo com a Tabela 3. Além disso, a fonte de alimentacao deve ser transportada pelo
veiculo espacial. Ao contrario de um foguete quimico, a massa da fonte de energia de
um foguete elétrico ndo diminui com o tempo. Corresponde a uma massa seca. Como
consequéncia, a relagdo poténcia/massa ¢ da fonte aparece como um parametro critico.
Dados na Tabela 3 mostram que os painéis solares e as baterias sao as fontes de energia
mais adequadas para EP. As baterias leves e de alto rendimento ainda nao estao prontas
para aplicagoes de propulsao no espaco, portanto, os propulsores elétricos sao atualmente
alimentados por painéis solares. No entanto, o aumento da eficiéncia e a reducao da massa
dos painéis solares sao necessarios para missoes de exploracao ambiciosas em direcao
a asteroides e planetas proximos. Para viagens interplanetarias em direcdo a planetas
distantes, o reator de fissdo nuclear continua sendo a melhor opgao até agora ([Turner,
2009],[Frisbee, 2003],[Frisbee, 2009]).

E evidente do exposto que a velocidade de exaustdo, bem como o empuxo, depende
da massa da fonte de energia [MartInez-SAnchez and Pollard, 1998]. Usando a Equacao

4.9 e introduzindo £, o empuxo de um dispositivo de propulsao elétrica torna-se
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2777/np7nelec

4.10
_— (410)

T = 1mve = anyve =

onde Mg ¢ a massa da fonte de alimentacdo. A necessidade de uma grande eficiéncia
de empuxo e uma alta relagdo poténcia/massa é bem exemplificada na equacao anterior.
Para valores fixos de 7 e £, aumentar o empuxo requer um aumento na massa da fonte de
alimentacao, com penalizacdo nos objetivos da missdao. Como a massa da fonte de energia
conta como massa seca para um sistema EP, a equagao classica de Tsiolkovsky nao é mais
adequada. Em vez disso, uma equagdo mais sofisticada deve ser usada [Turner, 2009].

Uma forma possivel é a seguinte

2n¢ lp

A - el 1 )
v =1, In +277§tp%;+a21}§

(4.11)

onde a massa da estrutura mg inclui a massa da carga ttil. O incremento de velocidade
Av é plotado em funcao de v, para varios valores da razao poténcia-massa & na Figura
15. A figura mostra claramente que a velocidade da espagonave ndo aumenta diretamente
com v.. Um grande v, requer uma grande quantidade de energia, o que significa uma
fonte de alimentacao pesada. Quando a massa da unidade de poténcia se torna grande
em comparagao com a massa seca do veiculo, o Av diminui. Um ¢ mais alto aumenta o
incremento de velocidade alcancavel e o pico Av move-se para um v, maior a medida que
¢ aumenta. E claro que o tempo de propulsio t, pode ser ajustado para atingir um grande
Awv, mas isso cria restri¢goes no perfil da missdo. Ao projetar uma missao espacial baseada
em EP, o propulsor, em que o empuxo e o [, sao produzidos, nao pode ser separado de
sua fonte de alimentagao, conforme ilustrado neste paragrafo. A rela¢ao poténcia/massa
da unidade de poténcia é entdo um elemento chave para obter o melhor desempenho e

otimizar o cenario da missao.
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Figura 15 — Av contra a velocidade de exaustao ve para muitos valores da relagdo potén-
cia/massa & (ms/m, =0,17, 1 =10,5, a = 1 e t, = 280 h).

Fonte:[Mazoufire, 2016]

4.3 Tipos de Propulsores Elétricos

Como explicado anteriormente, o principio basico da propulsao elétrica consiste

em aplicar energia elétrica ao propelente de uma fonte de energia externa para atingir

especialmente uma alta velocidade de exaustao, bem acima do que um motor quimico

produz. A classificacdo conceitual dos conceitos e tecnologias de propulsores elétricos é

definida de acordo com a forma como a energia elétrica é transferida (produgao de plasma)

e sao gerados o0 empuxo e o I, (aceleracao do plasma). O sistemas EP é, portanto, dividido
em trés grandes categorias ([Jahn and Choueiri, 2002],[Dankanich, 2010]):

e Propulsao eletrotérmica:

A eletricidade é usada para aquecer o propelente em uma camara. A expansao do

gas neutro ou ionizado quente através de um bocal adequado permite converter a

energia térmica em energia cinética, que confere impulso a espacgonave.

e Propulsao eletrostatica:

A energia elétrica é usada pela primeira vez para ionizar o propelente. Os ions sdo

posteriormente acelerados por meio de eletrodos pela aplicagao direta de um campo

elétrico.

o Propulsao eletromagnética:

O propelente é ionizado e acelerado sob a agdo combinada de forgas elétricas e

magnéticas.
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Tipo de propulsor Ispls] Empuxo [N]  Poténcia kW] Tempo de propulsdo Combustivel
Quimico
Gas frio 50 0.1-100 0.05 ~mn N2, amoénia
Liquido 200 1-500 102 ~h hidrazina
Liquido 300-400 106 107 ~mn LO2 + Hs, querosene
Sélido 250 107 108 100 s em pé (Al, Mg, Zn, S)
Eletrotérmico
Resistojato 100-300 0.2 0.1-1 ~h No, hidrazinaeXe
Arcojato 500 0.1 1 1000 h hidrazina, amoénia
FEletrostatico
Motor i6nico com grades 3000 10— 3-0.1 0.1-5 30000 h Xe
Eletromagnético
Propulsor Hall 1500 1072-1 0.2-20 10000 h Xe
Propulsor MPD! 1000-10000 0.5-50 100-103 1000 h Ar, Ho, Li
PPT ablativo? 500-1500 1075-10"2 0.01 1000 h PTFE

Tabela 4 — Dados de desempenho tipicos e propulsores padrao para varios tipos de pro-
pulsores quimicos e elétricos.

Fonte:[Mazouffre, 2016]

A Tabela 4 fornece algumas caracteristicas de propulsores elétricos padrao para
naves espaciais. Abrange as trés categorias de sistemas EP. Para comparacao, as propri-
edades dos trés tipos de motores quimicos também sao fornecidas na Tabela 4. Como
explicado anteriormente, os propulsores quimicos podem gerar um tremendo nivel de em-
puxo, que é necessario para os lancadores, embora durante um curto periodo de tempo
devido ao [, limitado. Em um foguete quimico o impulso especifico se origina da conver-
sao de energia térmica em energia cinética durante a expansao do gas através de um bocal
([Sutton and Biblarz, 2010],[Turner, 2009]). A abordagem simplificada de uma expansao
isentropica livre mostra que a velocidade de exaustao esta relacionada a velocidade do

som ¢, na camara

2 2v KgT
ve < ¢, = | 2B (4.12)
v—1 y—1 m

onde « é a razao de calor especifico do gés, kg a constante de Boltzmann, 7" a temperatura
a montante da garganta do bocal e m a massa atomica do propelente. O I,,, portanto,
depende tanto das propriedades termodinamicas do propelente quanto da temperatura.
A EP oferece duas estratégias para contornar as limitacoes ilustradas pela Equacao 4.12.
O propelente pode ser aquecido a temperaturas muito altas: abordagem eletrotérmica. A
produgao de energia cinética nao se baseia em um processo térmico: abordagens eletros-

taticas/eletromagnéticas.

Sao considerados os propulsores MPD de campo préprio e de campo aplicado.

2 O nivel de empuxo depende da taxa de repeticdo; o bit de impulso é tipicamente 500 uNs.
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5 Smart-1

5.1 Introducao

A missao SMART-1 é a primeira das Pequenas Missdes para Pesquisa Avancada
em Tecnologia (SMART) da Agéncia Espacial Europeia (ESA) [ESA, 2023] e é dedicada a
testar novas tecnologias, em preparacao para futuras missoes fundamentais ambiciosas. O
SMART-1 foi lancado em 27 de setembro de 2003, como passageiro auxiliar no Ariane 5.
A tecnologia priméaria que buscou ser demonstrada é a propulsao primaria elétrica solar.
O Subsistema de Propulsao Elétrica (EPS) tem a tarefa de empurrar o SMART-1 de sua

6rbita de transferéncia geoestacionaria (GTO) para uma 6rbita polar ao redor da Lua.

A Propulsao Elétrica Solar (SEP) hé muito é promissora para intimeras aplicagoes
espaciais e, nos ultimos anos, amadureceu em hardware comprovado em voo nos setores
comercial e de exploracao. Em comparagao com a propulsdo quimica convencional, as
naves espaciais SEP sdo caracterizadas por altos impulsos especificos, baixos niveis de
empuxo e longos tempos de queima. Os grandes ganhos de impulso especifico permitem
efetivamente que fragoes de propelente relativamente pequenas fornecam impulsos muito
grandes, nao possiveis com sistemas quimicos (por exemplo, no SMART-1, 82 kg de pro-
pelente em uma espagonave de 370 kg permitiram que um Aw total de cerca de 3,7 km/s
fosse entregue). SMART-1 é a primeira missao europeia projetada para usar o SEP como
seu principal sistema de propulsio. E também a primeira missdo a realizar o levanta-
mento de 6rbita em grande escala ao redor da Terra (o Artemis da ESA demonstrou o
aumento parcial da orbita do SEP para o GEO, em uma recuperacao da missao EP do

baixo desempenho do lancador).

5.2 A espaconave Smart-1

Segue uma breve visao geral da espagonave SMART-1. Para uma descri¢ao deta-
lhada, ver Racca et al. [2002]. SMART-1 é uma espagonave estabilizada de 3 eixos que
consiste em uma caixa ctbica central, de dimensoes aproximadas de 1 m, e duas asas Solar
Array (SA). A espagonave completa pesa 370 kg no langamento. A estrutura central é
projetada em torno de um tanque de combustivel Xendnio, de capacidade 49 [, contendo
82,5 kg de Xenonio no langamento. O sistema de energia é dimensionado para fornecer
1850 W Beginning of Life (BOL). Divididos em duas alas, de trés painéis cada, os SAs se
estendem por 14 metros de ponta a ponta. Os SAs foram projetados para serem capazes
de girar. Na fase de elevagao da dérbita, isso permite que o vetor de empuxo e os SAs sejam

apontados de maneira ideal ao mesmo tempo. A energia é roteada por um barramento
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totalmente regulado, controlado em trés dominios. As baterias de ion de litio fornecem
energia através das fases de eclipse da missao, que sao dimensionadas para suportar uma
duragdo méxima de eclipse de 2,1 horas (sem empuxo). A propulsdo priméria é realizada
pelo PPS®-1350-G Hall Effect Thruster, que pode ser acionado pelo EPMEC (Electric
Propulsion Mechanism), para apontar através da mudanca do centro de massa da espago-
nave . O controle de atitude é realizado pelas Rodas de Reagao. As informacgoes de atitude
sao obtidas através de uma combinacao de sensores solares, giroscopios e rastreadores de

estrelas.

Figura 16 — Impressao de um artista do SMART-1 ao redor da Lua (esquerda) e um
esquema da transferéncia (direita).

Fonte:[Milligan et al., 2006]

O layout basico do SMART-1 pode ser visto na impressao do Artista da Figura
16 (esquerda). As SAs sdo vistas & esquerda e a direita. Pode ser visto a antena de baixo
ganho (LGA) e vérios instrumentos. O SMART-1 contém sete instrumentos no total,

usados para uma combinacao de ciéncia lunar e de plasma. O principal contratante do

SMART-1 é a Swedish Space Corporation (SSC).

5.3 Sistema de propulsdao do Smart-1

O SMART-1 EPS usa o propulsor PPS®-1350-G Hall Effect, desenvolvido pela
Snecma, principalmente para manutencao da estagao norte-sul de satélites geoestaciona-
rios. Para SMART-1, o projeto é semelhante a implementacao do Stentor, com algumas
mudangcas para limitar a poténcia de pico e ser capaz de operar em uma faixa de niveis de
poténcia [Koppel et al., 2000]. [Koppel and Estublier, 2003] descrevem detalhadamente
a implementacao do modelo de voo para o SMART-1. Um resumo do propulsor é dado

abaixo.
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Figura 17 — Impressao artistica do propulsor SMART-1 PPS® -1350 Hall Effect.

Fonte:[Milligan et al., 2006]

O EPS consiste em trés se¢oes principais [sma, 2006]:

« Sistema de Xenonio;
» Sistema de energia elétrica e propulsor;
o Interface digital e sistema de comunicacao;

O xenoénio é armazenado no tanque principal de xenonio, 82,5 kg no lancamento,

sob alta pressao (até 150 bar).

5.4 Plano de missao

Como o SMART-1 foi projetado para ser um passageiro auxiliar no Ariane 5, a data
exata do lancamento nao foi conhecida até o final da fase de preparacao. Por esta razao, a
trajetoria da missao precisava ser flexivel e capaz de lidar com todas as variagoes sazonais.

O plano de missao é separado em varias segoes (7 e 8 sendo adicionadas posteriormente).

. LEOP;

Fuga dos Cinturoes de Van Allen;

Cruzeiro de Fuga Terrestre;

» Ressonancia e Captura da Lua,;
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e Descida lunar;

o Ciéncia Lunar;

Reforco da Extensao da Missao;

o Ciéncia da Extensao da Missao;

O LEOP comega na separacao do veiculo de lancamento e é dedicado ao comis-
sionamento de todas as unidades de plataforma criticas necessarias antes que a elevagao
da 6rbita da Propulsao Elétrica (EP) possa comegar. Isso foi alcangado em trés dias, com
duas equipes trabalhando em turnos de doze horas 24 horas por dia. O comissionamento
da plataforma foi executado rapidamente para permitir que a fase de elevacao da érbita

EP comegasse o mais rapido possivel, limitando assim a exposi¢ao a radiacao.

A estratégia de empuxo aplicada é descrita em detalhes por Schoenmaekers [2004],
com um breve resumo dado aqui. A fase de Fuga dos Cinturdes de Van Allen usou uma
estratégia de empuxo continuo, inicialmente empurrando ao longo do vetor de velocidade,
depois empurrando perpendicularmente ao vetor de posi¢ao. Essa estratégia foi escolhida
para aumentar rapidamente o raio do perigeu acima de uma meta de 20.000 km. Apds
a conclusao da fase de Fuga dos Cinturdes de Van Allen, inicia-se a fase de Cruzeiro de
Fuga Terrestre, onde o empuxo é realizado apenas em torno do perigeu, e a direcao do
empuxo é escolhida perpendicularmente ao vetor de posicio. A medida que o SMART-1
se aproxima da Lua, a gravidade lunar ¢ usada para auxiliar a trajetéria em uma série
de ressonancias, culminando na manobra de captura critica. O propulsor é entao usado
para abaixar a Orbita, ponto em que a Ciéncia Lunar comega. A 6rbita lunar inicial era
uma Orbita polar eliptica de aproximadamente 300km de perigeu e 3000km de apogeu.
A Figura 16 (direita) mostra um esquema da transferéncia. Depois de atingir a érbita
lunar, a espagonave estava a deriva enquanto realizava operacoes cientificas lunares. Uma
extensao da missao foi entao planejada e executada. Um esquema da trajetéria da Smart-1

pode ser vista na Figura 18.
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Figura 18 — Esquema 3D da trajetoria de baixo empuxo da missao Smart-1.

Fonte:[Betts and Erb, 2003]
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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 visualizacao de sistemas complexos no

contexto de missoes aeroespaciais, de defesa e telecomunicagoes.

Para simular diferentes tipos de missoes, o STK conta com propagadores de orbi-
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 orientagdo 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 érbita
disponiveis: [Kit, 2016]

6.1.1 Propagadores Analiticos (Baixa Fidelidade)

Geram resultados rapidos e as trajetérias do corpo obtidas sdo aproximadas. Sao
a melhor opcao 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)

 J2 Pertubation (propagador da perturbacao J2 de primeira ordem)

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

« SGP4 for LEO satellites (propagador simplificado de perturbagoes gerais)

e 11 Parameter (propagador de modelos geoestaciondrios usando os arquivos 11-

Parameter)

« GPS (propagador do modelo de movimento de uma nave espacial GPS)
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6.1.2 Propagadores Semianaliticos (Fidelidade Intermediéria)

Possuem mais precisao do que os propagadores analiticos por incorporarem algu-
mas técnicas numéricas ao invés de fazerem tantas aproximagoes e geram resultados mais

rapidos do que os propagadores de integragdes numéricas completas.

« LOP (preditor de érbita de longo prazo)

« SGP4 for non-LEO satellites (propagador simplicado de perturbagdes gerais)

6.1.3 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 é entregue pela utilizacao de algoritmos completos, efemérides corretas

e é tipicamente a melhor solugao para modelar problemas reais.

» Astrogator (propagador de trajetérias, planejamento de manobras e inclui capaci-

dade 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,0
desenho de trajetérias 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 andlise 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 cooperacgao com a divisao de analise dindmica 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]
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6.2.1 Initial State

O modelo de Initial State do Astrogator para o tipo de analises que serao feitas
é simples. Este modelo é configurado a partir de uma érbita inicial, onde é entrado com
os parametros orbitais iniciais, assim como especificagdes da espaconave e do tanque de
combustivel, e também a Epoca de inicio da propagacdo. Assume-se que o estado de fim
de queima permanecera o mesmo em relagao ao sistema fixo Terra-Corpo para uma grande
variedade de horarios e dias de lancamento, dessa maneira, Astrogator adiciona o tempo
de voo a época de partida do estado inicial, rotaciona o estado fixo do corpo para um
sistema de coordenada inercial e o utiliza como o vetor de estado inicial para a Orbita.

Dessa forma, a trajetéria pode ser obtida de maneira prégrada. [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 integracao, o modelo de harmonicos esféricos, o modelo atmosférico, efeitos

perturbativos do problema de trés corpos e pressao de radiagao 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 corregoes necessarias nas variaveis de controle com base na diferenca dos valores dese-
jados. E possivel variar a perturbacéo 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]

6.3 Simulacdo da Transferéncia com Propulsao Elétrica

Para a realizagao da simulacao da transferéncia com propulsao elétrica, foi utilizado
como base, estudos publicados a respeito da missao Smart-1 e os reports da missao, e
estudos de missoes tedricas publicadas posteriormente a ela. A trajetéria realizada consiste
na abertura de érbita com manobras finitas ao longo do vetor velocidade, e apds isso,
ressonancias sao feitas proximas a Lua, resultando na captura lunar, e apds isso é feita a

descida de orbita lunar.

6.3.1 Configuracao do Propulsor Elétrico

O STK oferece a opcao "Engine Model", onde é permitido modelar o empuxo e o

impulso especifico de um motor de foguete. Com essa funcao, é configurado os parametros
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do propulsor PPS®-1350-G Hall Effect, utilizado no Smart-1.

Para configurar o motor, clica-se em "Utilities', seleciona-se "Component Brow-
ser', na pasta "Engine Models"duplica-se o modelo "Constant Thrust and Isp', en-
tao ao abrir o modelo criado, é permitido alterar os valores. A figura 19 define os valores

utilizado para o propulsor da presente missao:

Engine Models - Electric Thruster Constant Thrust and Isp X

MName: |E|edric Thruster Constant Thrust and Isp

DBSCﬂDTiOHilEngine that has a constant Thrust and Isp |

User Comment: |Engine that has a constant Thrust and Isp |

Name Value Del
ComponentMame Electric_Thruster_Constant Thrust_and_lep Mame of the compaon
g 0.009806650000000000 kmisec"2 Earth surface gravity
Thrust 0.085000000000000 M Thrust for thiz &ngin
ep 1650.000000000000000 5 Specific Impulse for

£ >

Cancel Help

Figura 19 — Parametros do propulsor eletrico

6.3.2 Initial State

A trajetéria é propagada a partir de uma Orbita de Transferéncia Geoestaciona-
ria (GTO), e os pardmetros orbitais iniciais sdo os da missdo Smart-1, os quais foram
utilizados como um "guess'inicial, tendo a época de lancamento ajustada posteriormente

através de um corretor diferencial.

Na figura 20, é mostrado os elementos orbitais iniciais da trajetéria:
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Elements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

Coord.System: [Eatth Inetil |-

Coordinate Type: | Keplenian v
Orbit Epoch: | & 27 Sep 2003 23:14:00.000 UTCG | - |0
Element Type: Osculating v
Periapsis Radius ~| [7029km 7|0
Apuapsis Radius | [42384km =@
Inclination: |7 deg e |@
Right Asc. of Asc. Node v |169deg 7|0
Argument of Periapsis: 178 deg ¥ |@
True Anomaly v [121072e-14 deg =@

Initial State Toal...

Figura 20 — Elementos orbitais iniciais para a trajetoria com propulsao elétrica

Os parametros da espagonave sao especificados na figura 21:

Blements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

Dry Mass: [370kg =)0
Drag
Coefficient (Cd): |2.2 = |@
Area: [1m"2 = |@
Solar Radiation Pressure (Spherical)
Coefficent (Cr): [1 =)0
Area: [1m"2 =)0
Radiation Pressure (Albedo./Themal)
Coeficient (Ck): | = |0
Area: [1m"2 =)0
GPS Solar Radiation Pressure
K1 [ w0
K2: |1 w0

Figura 21 — Parametros da espagonave para a trajetéria com propulsao elétrica

Jé& a figura 22 define os pardmetros do tanque de combustivel:
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Blements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

Tank Pressure: | 1.5¢+07 Pa w (O
Tank Volume: |ﬂ-ﬂ49 m"3 2 ‘g

Tank Temperaturs: |25'3-15 K i ‘g
Fuel Density: |5-53? kg/m"3 i ‘g

Fuel Mass: |1'3‘2 kg 2 ‘g
Maximum Fuel Mass: |1'3‘2 kg 2 ‘g

Figura 22 — Parametros do tanque de combustivel para a trajetéria com propulsao elétrica

6.3.3 Abertura de Orbita Com o Propagador Earth HPOP Default v10

Para a propagacao inicial, é utilizado o propagador "Earth HPOP Default
v10'para elevar o perigeu da 6rbita até 20700 Km.

Neste momento, a sequéncia de controle a ser utilizada é mostrada na figura 23:

- ¢ =0 %
¥ BEEX 2 e

=) {Qll Target Sequence
A Initial State
& Maneuver?
{EAProp to per
g
o

Figura 23 — Sequéncia de controle para abertura de orbita inicial para a trajetéria com
propulsao elétrica

Para a configuracao do segmento "Maneuverl', é alterado "Maneuver Type'para
"Finite', em "Attitude Control'é escolhido "Along Velocity Vector'. Na aba "Engine’,
"Engine Model"é adicionado o propulsor elétrico configurado anteriormente. Em "Propagator'é
utilizado o propagador "Earth HPOP Default v10', ¢ "Duration'é selecionado como

variavel de controle.
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No segmento de propagacao "Prop to per', é utilizado o propagador "Earth
HPOP Default v10', e é adicionado uma condicao de parada "Periapsis’, e a condicao
de parada "Duration'pode ser apagada. Com o segmento "Prop to per'selecionado,

clica-se em "Results'; e em "Kleperian Elements'adiciona-se "Altitude of Periapsis'.

Em '"Target Sequence', o propagador diferencial pode ser utilizado acessando
"Properties’. Seleciona-se "FiniteMnvr.StoppingCondition.Duration.TripValue'como
parametro de controle e altera-se "Max Step'para 3 dias. Em "Equality Constraints'é
selecionado "AltitudeofPeriapsis', e o valor desejado é de 20700 km. De volta em
"Target Sequence', altera-se "Action'para "Run Active Profiles', e ¢é clicado no
botao "Run the entire MCS". A solucao convergiu depois de 30 interacdes, como é

mostrado na figura 24:

QO Target Sequence.Delta: Finished: *CONVERGED* in 30 iterations. *Constraints Met* E@

Control New Value| Last Update Constraint Desired | Achieved| Difference| Tolerance
...onditions.Duration. TripValue | 7.23853e+0| 86228 sec|...o_per : Altitude Of Periapsis 20700 km | 20700 km |-0.038342 k 0.1 km

Figura 24 — Convergéncia para a Abertura de Orbita Com o Propagador Earth HPOP
Default v10

O resultado da propagacao pode ser visto na figura 25:

Figura 25 — Gréfico 3D para a Abertura de Orbita Com o Propagador Earth HPOP De-
fault v10

6.3.4 Abertura de Orbita Com Propagador Cislunar

A partir do perigeu de 2700 km, com um apogeu acima de 60000 km, é escolhido

o propagador "Cislunar'para elevar o apogeu da érbita até 300000 km.
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Para propagar com o presente propagador, é adicionado mais um segmento de
propagacao o qual é denominado "Prop to ap'. E a sequéncia de missao fica como

mostrado na figura 26:

- < ¢ =0 W
| ¥ @ X &y
=) [@i Target Sequence
,’Initial State
ﬁManeuveﬂ
{&5 Prop to per
fEaProp to ap
-
-

Figura 26 — Sequencia de Controle para a Abertura de orbita Com o Propagador Cislunar

No segmento, o propagador é alterado para "Cislunar', é adicionado uma con-
digdo de parada "Apoapsis', e a condi¢ao de parada "Duration'pode ser apagada. Em

"Results'no segmento "Kleperian Elements'adiciona-se "Altitude of Apoapsis'.

No segmento "Target Sequence’, "Properties’, seleciona-se "FiniteMnvr.StoppingCondition
parametro de controle, e em "Equality Constraints'é selecionado "Altitude of Apo-
apsis', e o valor desejado é de 300000 km. Entao ¢é clicado no botao "Run the entire

MCS". A solugao convergiu depois de 31 interagdes, como ¢ mostrado na figura 27:

© Target Sequence.Delta: Finished: *CONVERGED* in 31 iterations. *Constraints Met* E@

Control New Value| Last Update Constraint Desired | Achieved| Difference| Tolerance
...onditions. Duration TripValue | 1.38581e+0 | 10.04%9 sec | ...o_ap : Altude Of Apoapsis | 300000 k [ 300000 km|-0.0026719 0.1 km

Figura 27 — Convergéncia para a Abertura de Orbita Com o Propagador Cislunar

O resultado da propagacao pode ser visto na figura 28:
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Figura 28 — Gréfico 3D para a Abertura de Orbita Com o Propagador Cislunar

6.3.5 Ressonancias Lunares e Aproximacao

Apods 300000 km, a altitude ja é préxima o suficiente para se buscar as ressonan-
cias lunares, e a aproximacao da mesma. Para isso ¢ adicionado mais um segmento de
propagacao a Sequéncia de Controle de Missao, o qual é denominado "Approximation',

como visto na figura 29 :

B- ¢ @& =0 %
¥ BEEX 2 e

1@ Target Sequence
Ay Initial State
% Maneuver]
{3 Prop to per
3 Prop to ap
{3 Approximation
-

O-

Figura 29 — Sequéncia de Controle para a Aproximacao

O propagador aqui utilizado é o "Cislunar', em "Advanced'é desmarcado a opgao
"Maximum Propagation Time", e é adicionado uma condicao de parada "Duration'e
é marcado "Trip'como varidvel de controle. E adicionada "Altitude'como condicio de
parada com o valor de "Trip"de 0 km, e modificar o corpo central para a Lua. E adicionado

uma condicao de parada "Periapsis, e é modificado o corpo central para a Lua.

6.3.5.1 Delta Right Asc e Delta Declination

Em "Results', "Multi Body', ¢ adicionado "Delta Right Asc'e "Delta Decli-

nation", e verificar se a Lua esta como corpo central.
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Em 'Inital State', é marcado "Epoch'como variavel de controle. Em "Target
Sequence', "Properties’, ¢ selecionado "FiniteMnvr . StoppingCondition . Du-
ration . TripValue'como parametro de controle, "StoppingCondition . Duration .
TripValue'e também "InitialState.Epoch’, todos eles com "Pertubation'com o valor
de 1 min, e "MaxStep'de 3 dias.

E selecionado "Delta Right Asc'e 'Delta Declination"em "Equality Cons-

traints', ambos com o valor de 0 deg.

Entao é clicado no botdao "Run the entire MCS". A solugao convergiu depois de

31 interagoes, como ¢ mostrado na figura 30:

© Target Sequence.Delta: Finished: *CONVERGED* in 47 iterations. *Constraints Met* EI@

Control New Value| Last Update Constraint Desired | Achieved| Difference| Tolerance
Initial_State : InitialState.Epoch | 23 Sep 200| 83860.8 sec| ...oximation : Delta Declination| 0 deg|-0.085932|-0.085532 d 0.1 deg
...onditions.Duration. TripValue | 1.45206e+0| -31844 sec| ..roximation : Delta Right Asc| 0 deg|0.0731811| 0.073181 d 0.1 deg
...onditions.Duration. TripValue | -5.15035e+ | 2.4841e+05 s

Figura 30 — Convergéncia do corretor diferéncial para Delta Right Asc e Delta Declination

Apés isso, é possivel visualizar a aproximagao do plano lunar, como é visto nas
figuras 31 e 32:

Figura 31 — Grafico 3D da aproximacao do plano lunar, pelo Inercial Terrestre
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Figura 32 — Grafico 3D da aproximacao do plano lunar, pelo Inercial Lunar

6.3.5.2 BdotR e BdotT

Para melhorar a precisao da aproximacao, é utilizado o targeting do plano B que
permite que a sonda tenha uma trajetéria especifica ao passar por um determinado corpo

a uma determinada distancia.

Um esquemaético do plano B é mostrado na figura 33:

B-PLANE

Cenira ﬂn::-' |

r
b

Figura 33 — Plano B de um corpo central

Este targeting propiciard a chegada do satélite a uma inclinacao de 90° na Lua.
Para isso, em "Results', "Multi Body", é adicionado "BdotR'"e "BdotT", e é verificado

se a Lua estd como corpo central.

Em "Target Sequence', é desmarcado "Delta Right Asc'e "Delta Decli-
nation', e entao é selecionado "BdotR'e adicionado o valor desejado de 7000 km e
"BdotT"com o valor desejado de 0 Km. Ao clicar em "Run Entire Sequence'a solucao

convergiu em 81 interagoes, como pode ser visto na figura 34:
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O Target Sequence.Delta: Finished: *CONVERGED* in &1 iterations. *Constraints Met* EI@
Control New Value Last Update| Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance|
Initial_State : Inti Epoch |26 Sep 2003 16:14:35.235 UTCG | -0.44402 sec Approximation : BDotR | 7000 km | 7000.01 k| 0.010037 k 0.1 km
...onditiens. Duration. TripWalue 1.41712e+07 sec| 3.4398 sec Approximation : BDofT| 0 km|0.00990882 | 0.0099083 0.1 km
onditions Duration. Trip\Value -5.16493e+06 sec 0 sec

Figura 34 — Convergéncia do Targeting Plano B

A aproximacgao pode ser vista pelo referencial terrestre e Lunar respectivamente

pelas figuras 35 e 36:

Figura 35 — Aproximagao a uma inclinacao de 90° com o targeting Plano B pelo referencial
terrestre

Figura 36 — Aproximacao a uma inclinagao de 90° com o targeting Plano B pelo referencial
lunar
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Apoés isso, é feita interagoes com incremento de 1000 km por vez em "BdotR',

para alcancar uma altitude para a realizacao dos retrodisparos com mais eficiéncia.

Isto foi realizado até se chegar a um valor de "BdotR"de 14000 km.

6.3.6 Captura Lunar e Descida de Orbita Lunar

Para a captura lunar, ¢ utilizado o propagador "Moon HPOP Default v10'; e
para a manobra, é aberta outra sequéncia, e nomeada de "Lunar Capture’, e adicionada
mais um segmento de manobra, e outro de propagacgao. A sequéncia de controle fica como

mostrado na figura 38:

- <9 = =0
¥ BmEa X & e

=1 Q) Target Sequence ”
A Initial State
% Maneuver
{&5 Prop to per
faProp to ap
& Approximation
-
=1 [@J Lunar Capture
Pl Lunar Capture
[ Frop Lunar Capture

&-

Figura 37 — Sequéncia de controle para a captura lunar

No segmento de manobra "Lunar Capture'é selecionado "Manobra finita', e
em "Atitude Control'é selecionado "AntiVelocity Vector', em "Engine'é selecionado
o propulsor elétrico configurado no inicio da simulagdo, e em "Propagator'é selecio-
nado o progagador "Moon HPOP Default v10'e adicionado uma condi¢ao de parada
"Duration'com "Trip'selecionado como variavel de controle. Em "Advanced"é desmar-

cado a opc¢ao "Maximum Propagation Time".

No segmento de propagacao "Prop Lunar Capture'é adicionado uma condi-
¢ao de parada "Apoapsis'com a Lua como corpo central, e em "Results', "Kleperian

Elements', é adicionado o item "Excentricity".

No segmento de target "Lunar Capture", é selecionado o parametro "FiniteMnvr
. StoppingCondition . Duration . TripValue'como pardmetro de controle, e com
"MaxStep'de 3 dias, e "Excentricity'com o valor de 0.8181. Com isso sao realizados

retrodisparos até a solucao convergir a uma orbita lunar de 0.8181 de excentricidade.
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Apés a érbita ser convergida em torno da lua, é desejado uma descida de altitude,
através de mais retrodisparos, o que ¢é feito com outra sequéncia de controle, conforme a

figura 38:

B O ¢ & = 0| @
| (¥ BB X 2 e

=1 @l Target Sequence "
/anitial State
& ManeuverT
{&3 Prop to per
{3 Prop to ap
{3 Approximation
&

=1 @ Lunar Capture
Pl Lunar Capture
[ Prop Lunar Capture
J-

=@ Lunar Descent
& Maneuver Lunar ...
@.Lunar Descent

Figura 38 — Sequéncia de Controle de Missao para Descida Lunar

No target sequence "Lunar Descent’, ¢ adicionado um segmento de manobra
denominado "Maneuver Lunar Descent’, no qual é selecionado "Manobra finita',
e em "Atitude Control"é selecionado "AntiVelocity Vector', em "Engine'é selecio-
nado o propulsor elétrico configurado no inicio da simulacao, e em "Propagator'é se-
lecionado o progagador "Moon HPOP Default v10'e adicionado uma condigdo de
parada "Duration'com "Trip'selecionado como variavel de controle. Em "Advanced'é

desmarcado a opcao "Maximum Propagation Time".

No segmento de propagacao "Lunar Descent'é utilizado o propagador "Moon
HPOP Default v10', e é adicionado uma condi¢ao de parada "Periapsis'com a Lua
como corpo central, e em "Results', "Kleperian Elements"é adicionado o item "Altitude

of Periapsis', e modificar o corpo central para a Lua.

No segmento de targe "Lunar Capture’, "Properties", é selecionado o pardametro
"FiniteMnvr.StoppingCondition.Duration.TripValue'como parametro de controle,
e com "MaxStep'de 3 dias, e "Altitude of Periapsis'com o valor de 300 km. Com isso
sao realizados retrodisparos até a solucao convergir a uma 6rbita lunar de perigeu de valor

de 300 km. A solugdo convergiu com 0 interagoes, conforme a figura 39:
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Q) Lunar Descent.Differential Corrector: Finished: *CONVERGED* in 0 iterations. *Constraints Met* E\@

Control New Value Last Update Constraint Desired| Achieved| Difference| Tolerance
...onditions. Duration. TripValue 289787 =ec 0 sec|.._Descent: Altitude Of Periapsis | 300 km| 300.026 k| 0.025145 k 1 km
...onditions. Duration. TripValue | 1.26319e+06 sec 0 sec

Figura 39 — Convergéncia da Descida Lunar

O resultado pode ser visualizado através dos graficos 3D nas figuras 40, 41 e 42:

Figura 40 — Grafico 3D da descida e captura lunar pelo inercial da Lua

Figura 41 — Grafico 3D da descida e captura lunar pelo inercial da Lua, visto por um
segundo angulo
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Figura 42 — Grafico 3D da Trajetéria Completa, visto do inercial terrestre
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7 Resultados e discursoes

7.1 Resultados obtidos na transferéncia com propulsao elétrica

A trajetéria durou um tempo aproximado de 194 dias, 8 horas e 36 minutos,
praticamente a metade do tempo que durou a missao Smart-1, que completou a trajetoria
em 426 dias, 1 hora, 55 minutos, e isso se deve principalmente ao fato de que no presente
de trabalho foi utilizado o impulso constante durante toda a trajetéria, sem desligamentos
do propulsor durante o trajeto, e na missao Smart-1 a estratégia de impulso foi otimizada
para o motor ser ligado em periodos estratégicos, como por exemplo, com empuxo somente

nas proximidades do perigeu.

Na figura 43, pode ser visto alguns parametros orbitais classicos durante todo o

trajeto:
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Figura 43 — Elementos orbitais classicos durante a trajetoria

Um aspecto relevante de se ressaltar, é os periodos de umbra, onde o satélite fica
sem a energia solar disponivel para alimentar os seus sistemas, o que impacta principa-
mente em missoes com propulsao elétrica, que assim, necessitam de baterias para suprir
o défcit de energia durante a falta de luz, o que consequentemente resulta em mais massa

no satélite.

Na tabela 5, é possivel ver um resumo do periodo da trajetoria em que o satélite

esteve na umbra:

Estatisticas Globais do Periodo de Umbra

‘ Perfodo de inicio (UTCG) ‘ Periodo final (UTCG) ‘ Duracéo (s)

Duragdo Minima | 10 Nov 2003 10:50:09.366 | 10 Nov 2003 10:56:02.743 353.377

Duracao Maxima 5 Apr 2004 09:43:30.057 5 Apr 2004 12:51:40.293 11290.236
Duracao Média 1550.585
Duracao Total 124046.769

Tabela 5 — Estatisticas Globais do Periodo de Umbra
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Um dos principais algozes da utilizacao da propulsao elétrica na transferéncia para
a lua é o tempo, pois como ja citado em capitulos anteriores, isso significa mais tempo
em que os sistemas do satélite ficam expostos a pertubacoes, e a que mais preocupa é
a influéncia do campo magnético terrestre, por isso é buscado um escape dessa regiao o

mais rapido possivel.

A figura 44 mostra a intensidade do campo magnético na espagonave do presente
trabalho ao longo do tempo de missao, e a figura 45 mostra a intensidade da anomalia do

atlantico sul mais especificamente:

Civil Air Patrol Use Only
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Figura 44 — Intensidade do campo magnético na espagonave ao longo do tempo de missao
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Figura 45 — Intensidade da anomalia do atlantico sul na espagonave ao longo do tempo
de missao

7.2 Comparacao com Hohmann

Para fins de uma analise pratica a respeito da trajetoria com a utilizagdo da pro-
pulsao elétrica como sistema de propulsao principal, foi feito também uma simulacao com
a transferéncia de Hohmann com os parametros da famosa missao Lunar Prospector, que
identificou a existéncia de agua nos polos lunares e utilizou uma trajetéria de Hohmman
para transferéncia lunar utilizando a propulsao quimica, a qual serd utilizada como estudo

de caso a ser comparado com a missao Smart-1.

A simulacdo de Hohmann foi realizada no STK, mas o passo a passo nao foi

apresentado neste trabalho pelo motivo de ja ser bastante difundido, porém, o report do
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resumo da manobra se encontra no apéndice, juntamente com o resumo da manobra reali-
zada com propulsao elétrica. Nas figuras 46 e 47, ¢ mostrado a configuracao da propagacao

dos métodos de hohmann e de baixo empuxo, respectivamente:

Figura 47 — Simulacao da transferéncia com propulsao elétrica

Na tabela 6, pode ser visto um comparativo dos dois propulsores utilizados nas
simulacoes, sendo um quimico, e o outro elétrico, onde é notavel que apesar do propulsor
STAR 37 FM ter um maior empuxo, é bem menos eficiente do que o PPS®1350-G Hall

thruster, utilizado na missao Smart-1.
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Caracteristicas dos propulsores

PPS®1350-G Hall thruster | STAR 37 FM

Tipo Elétrico Quimico
Subcategoria Eletromagnético Sélido

Isp (s) 1650 289,82
Empuxo (N) 89.1073 45 794
Combustivel Xenoénio TP-H-3340

Adaptado de:Andolz [1998] e Marchandise et al. [2007]

Tabela 6 — Pardmetros dos propulsores das missoes SMART-1 e LUNAR PROSPECTOR

respectivamente.

Como era esperado, o budget de propelente gasto pela manobra com o propulsor
quimico foi muito maior quando comparado com o elétrico, a economia gerada pelo pro-
pulsor elétrico é por volta de 96.7% durante a manobra de captura lunar, como pode ser

visto no grafico da figura 48:

BUDGET DE PROPELENTE GASTO MA
CAPTURA LUMNAR

1]

B.487

Defta m (kg) na captura

unar

Figura 48 — Budget de propelente consumido na fase de captura lunar

Ja no budget de propelente gasto durante toda a transferéncia, a economia gerada

pelo propulsor elétrico é de 90.63%, como é mostrado no grafico da figura 49:

Figura 49 — Budget de propelente consumido durante toda a transferéncia
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Quando comparado ao budget de propelente gasto na missao Smart-1, a missao do
presente trabalho tem um incremento de 4.5kg de propelente gasto, devido a estratégia

de utilizacao do propulsor.

Na comparagao do Av de cada transferéncia, tem-se também um menor valor para
a transferéncia com propulsao elétrica, isso também devido a grande diferenca durante a

captura lunar, como pode ser visto na figura 50:

Propulsdo quimica Propulsao elétrica

_ Propulsao
’50,06 . guimica

propulsdo 3.964] |
elétrica ' Eiikiat

Delta v (m/s) na

Delta v (m/s) para a transfe cia completa
captura lunar

Figura 50 — Delta v das transferéncias

Para o tempo de transferéncia foi encontrado um periodo de 8 dias, 20 horas, 31
minutos na transferéncia de hohmann, enquanto a de baixo empuxo foi concluida com 194
dias, 8 horas, 36 minutos. No aspecto temporal, a transferéncia com propulsao elétrica
tem uma certa desvantagem. O grafico na figura 51 demonstra o tempo de duracao das

transferéncia em segundos:

Figura 51 — Delta t das transferéncias

O fator tempo influencia diretamente na quantidade de radiagdo absorvida pelos
sistemas durante a missao, nos graficos das figuras 52 e 53, é possivel ver a ordem de
grandeza da dose de radiacao acomulada, que é quantificado pela quantidade de energia

absorvida por kg de peso do corpo.



96 Capitulo 7. Resultados e discursées
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Figura 53 — Radiagao acumulada durante a transferéncia com propulsao elétrica

A ordem de grandeza é de 2000 vezes mais no caso da transferéncia com propulsao

elétrica.
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8 Conclusao

Foi realizada a simulacao da trajetoria para a lua utilizando propulsao elétrica,
e a estratégia utilizada se mostrou eficiente quando comparada com a transferéncia com
a propulsao quimica em termos de propelente consumido, com uma economia acima de

90%, e também em termos de Av, principalmente na etapa de captura lunar.

O tempo de transferéncia ¢ um importante problema a ser levado em consideracao,
pois como foi observado na simulacao, os sistemas podem ser altamente afetados. Portanto
estratégias que otimizem o periodo de transferéncia, e também o escape de regides em

que os problemas podem ser intensificados, sao requeridas.

Cada trajetoria reflete vantagens e desvantagens de acordo a sua aplicabilidade.
Uma transferéncia de Hohmann dura em média entre 5 e 10 dias, o que é preferivel para
missoes tripuladas, porém para missoes cientificas se mostra viavel a transferéncia de

baixo empuxo, pela economia gerada.

Tal como acontece com outros problemas com sistemas de propulsao de baixo
empuxo, uma otimizacao adicional é necessaria para o projeto de trajetoria. Métodos de
circularizacao mais eficazes para a ultima etapa da missao podem ser buscados. O trabalho
de otimizacgao pode ser realizado para levar em consideracao a atitude do satélite, que pode
ser considerada como parte do problema de otimizacao para maximizar a exposi¢ao solar
dos painéis solares enquanto impulsionam na direcdo desejada. A estratégia de empuxo

somente no perigeu durante a érbita de escape da terra, pode também ser buscada.
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ANEXO A - Relatério de Missao da

Transferéncia com Propusao Elétrica

Civil Air Patrol Use Only
satellite-ElectricPropulsionsatellite

Maneuwver Segment start Time (UTCG)
1 Target Sequence.Maneuverl 26 Sep 2883 16:19:33.649
2 Target_Sequencel.Lunar_Capture 3 Apr 2884 13:38:86.281
3 Target Sequencez.Maneuver_Lunar_Descent 4 Apr 2884 16:125:56.482

@lebal statistics

Total puration

Total Est./act. Finite Burn Duration
Total Delta v

Total Fuel Used

14464212.877
15717354.112
3433.588837
B6.458

11 Feb 2823 21:23:56

Delta v (m/sec)

Fuel Used (kg)

3863.528295 77.963
88.959834 6.893
9. 188783 1.594
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ANEXO B - Relatério de Missao da

Transferéncia com Propus3ao Quimica

Civil Air Patrol Use Only
Satellite-chemicaPropulsionSatellite

Maneuver Segment start Time (UTCG)
1 Target_Segquence.Maneuver 5 Jan 1998 13:43:36.759
2 Insercdo_em _orbita_lunar.Maneuver 14 Jan 1998 18:14:33.387

Global Statistics

Total puration

Total Est./Aact. Finite Burn Duration
Total Delta v

Iatal Fuel Used

2.8e2
57.297
3962.53276E
923.183

13 Feb 2823 @9:51:36

pelta v (m/sec)
3128. 200088
243.532766

Fuel Used (kg)

E66.381
256.88



