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Resumo

Atualmente, observa-se um aumento significativo nas missoes espaciais destinadas tanto a
Lua quanto a asteroides, impulsionadas por propésitos exploratorios e objetivos cientificos.
No contexto dessa crescente exploragao espacial, este trabalho concentra-se na pesquisa da
Exploragao da Bacia Aitken no Polo Sul Lunar, com énfase na estratégia de transferéncia
de orbita Terra-Lua. O objetivo principal é apresentar uma transferéncia de érbita eficaz
para estudar a Bacia do Polo Sul Aitken de maneira especifica. Nesse contexto, é necessario
apresentar na primeira parte deste estudo a analise de érbitas que atendam as necessidades
da missao, incluindo a apresentacdo de conceitos fundamentais da mecéanica celeste, a
analise de dados existentes sobre a estrutura e composicao da Bacia, e a identificagao de
parametros orbitais essenciais para a transferéncia de Hohmann, de uma orbita circular na
Terra para uma orbita eliptica na Lua. Foi realizado também nesse trabalho simulagoes
utilizando o software STK para desenvolver uma rota segura para a missao. Obtendo,
entao, a transferéncia orbital necessaria, com boa visualiza¢gao do polo lunar, impondo a
constatacao de que a simulacao realizada pode servir de estratégia para futuras missoes

de exploracao da Bacia Aitken.

Palavras-chaves:transferéncia de érbita. bacia Aitken. transferéncia de Hohmann. polo

sul lunar



Abstract

Currently, there is a significant increase in space missions aimed at both the Moon and
asteroids, driven by exploratory purposes and scientific objectives. In the context of this
growing space exploration, this work focuses on the research of the Aitken Basin Ex-
ploration at the Lunar South Pole, with an emphasis on the Earth-Moon orbit transfer
strategy. The primary goal is to present an effective orbit transfer to specifically study the
South Pole Aitken Basin. In this context, it is necessary to present in the first part of this
study the analysis of orbits that meet the mission’s needs, including the presentation of
fundamental concepts of celestial mechanics, the analysis of existing data on the structure
and composition of the Basin, and the identification of essential orbital parameters for the
Hohmann transfer, from a circular orbit around the Earth to an elliptical orbit around the
Moon. Simulations were also conducted in this work using the STK software to develop
a safe route for the mission. Thus, obtaining the necessary orbital transfer, with a good
view of the lunar pole, confirming that the performed simulation can serve as a strategy

for future missions exploring the Aitken Basin.

Key-words: orbit transfer. Aitken basin. Hohmann transfer. lunar south pole.
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Introducao

As transferéncias de orbitas sempre desempenharam um papel central nas conquis-
tas da exploragao espacial, permitindo-nos alcancar destinos distantes no Sistema Solar.
Desde as missoes Apollo que levaram astronautas a superficie lunar, até as sondas que
viajaram para além do nosso sistema planetario, as trajetorias orbitais tém sido os cami-
nhos para a nossa curiosidade césmica. E dentro desse vasto e complexo sistema de corpos

celestes, a Lua se destaca como um alvo de constante fascinio e estudo. (SPUDIS,; 2008)

A Lua, segundo Escobar (2019), tem sido alvo de intimeras investigagoes cientifi-
cas e exploragoes espaciais desde que o homem comecou a sondar os céus. Além de sua
proximidade com a Terra, que a torna uma candidata natural para pesquisas e missoes
espaciais, ela desempenha um papel fundamental, servindo como um ponto de referéncia
e um "posto avancado'estratégico no espaco. O estudo detalhado da Lua nao é apenas
uma questao de interesse cientifico, mas também uma peca crucial nos desafios das trans-

feréncias de orbitas para futuras exploragoes espaciais.

Com a missao Artemis, a NASA reafirma o papel da Lua como uma pega funda-
mental para o futuro da exploragao espacial. Artemis nao s6 pretende levar a primeira
mulher e a préxima geragao de astronautas a superficie lunar, mas também estabelecer
uma presenca sustentavel na Lua, criando uma base a partir da qual futuras missoes
para Marte e além possam ser lancadas . A érbita lunar, portanto, ndo é apenas um des-
tino final, mas um ponto estratégico crucial para as operagoes futuras. (NASA Artemis
Program, 2023)

A

AUEMIS

ELEMENTS
& SYSTEMS

Figura 1 — Imagem ilustrativa do sistema de pouso tripulado da missao Artemis para o
polo sul Lunar (NASA Artemis Program, 2023)
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Dentro deste contexto, a Artemis vai além das missdes Apollo ao visar o polo sul
lunar, uma regiao que tem despertado um interesse excepcional devido as suas forma-
¢oes de gelo. A descoberta dessas geleiras, documentada por Steigerwald (2019), oferece
nao apenas insights valiosos para a histéria lunar, mas também promete revolucionar a
exploracao espacial. O gelo encontrado nos polos lunares pode ser uma fonte vital de
agua, oxigénio e combustivel para missoes de longa duragao, um recurso essencial para a

sobrevivéncia e sustentabilidade das bases lunares que a Artemis pretende estabelecer .

Com essas metas ambiciosas, a Artemis nao apenas resgata o espirito das missoes
Apollo, mas também pavimenta o caminho para um novo capitulo na exploragdo humana
do espaco, onde a Lua desempenha um papel central, nao s6 como destino, mas como um

trampolim para a humanidade alcangar outros mundos.

Objetivo Geral

Uma das principais formacoes ,e foco desse trabalho, é a Bacia Aitken, no Polo
Sul da Lua, cuja formacao deu-se por impacto de um enorme asteroide. A Bacia pre-
serva camadas profundas da crosta lunar, oferecendo informacoes cruciais sobre a histéria

geoldgica e a possibilidade de gelo de 4gua em areas sombreadas (TAYLOR, 1998).

Tendo observado os aspectos apresentados, o objetivo deste trabalho é apresentar
uma transferéncia de 6rbita eficaz, utilizando o software Systems Tool Kit (STK), capaz de
posicionar um satélite em uma 6rbita especifica para estudar a Bacia do Polo Sul Aitken,
na Lua. A simulacdo sera baseada no plano de érbita da missao brasileira GARATEA-
L, garantindo que os parametros da transferéncia sejam compativeis com a trajetéria

planejada para essa missao.

Objetivos Especificos

Como objetivos especificos desse trabalho temos a analise de dados existentes sobre
a estrutura e composicao da Bacia Aitken, assim como a identificacdo dos parametros
de orbita essenciais para a transferéncia eficaz do satélite. Esses parametros considerarao
nao apenas a localizacao da Bacia Aitken, mas também os objetivos especificos da missao,

como a cobertura da area de interesse.

A etapa subsequente envolvera o uso do software STK para desenvolver uma simu-
lacao detalhada da transferéncia de Hohmann de uma orbita circular na Terra para uma
orbita eliptica na Lua. O STK permitira a modelagem precisa das trajetérias necessarias

para posicionar o satélite na orbita especifica destinada ao estudo da Bacia Aitken.

E por fim, o trabalho tem foco na avaliagao dos resultados da simulac¢ao sendo cru-

cial para validar a eficicia da transferéncia de érbita proposta. Serao analisados aspectos
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como a precisao do posicionamento do satélite na orbita e eficiéncia da transferéncia.

Aspectos Metodologicos

Realizar um estudo de transferéncia de 6rbita para a visualizacao da Bacia Aitken

no Polo Sul-Lunar

Justificativa

No cenario contemporaneo, marcado pelo crescente entusiasmo e interesse nos
estudos voltados & explora¢ao do Polo Sul Lunar (DRAKE, 2020) , torna-se imperativo a
realizacao do presente trabalho, motivado pela notavel relevancia deste topico. A urgéncia
desse estudo é ressaltada pela demanda crescente por uma andlise de o6rbita eficaz, que
desempenhe um papel crucial na obtencao de informacgoes, proporcionando uma nova

perspectiva sobre as riquezas cosmicas que aguardam nossa exploracao.

Organizacao do trabalho

O capitulo 1 mostra um breve histérico das missées com foco no polo sul lunar.
O capitulo 2 tem como foco as caracteristicas da Bacia do Polo Sul Lunar (Aitken Ba-
sin). O capitulo 3 apresenta os conceitos béasicos de mecénica celeste, incluindo érbitas
e transferéncias orbitais. O capitulo 4 a influéncia da gravidade da Terra, Lua e do Sol
aplicando conceitos das trajetorias interplanetarias. O capitulo 5 traz os conceitos dos
problemas dos N-corpos. O capitulo 6 apresenta o método utilizado para a manobra orbi-
tal. O capitulo 7 é responséavel por apresentar detalhadamente as simulagoes e os métodos
utilizados para construir a transferéncia apresentada no trabalho. O capitulo 8 traz uma
sintese dos principais resultados e discussoes. O capitulo 9 faz uma conclusao a partir dos

dados apresentados e uma analise objetiva sobre o trabalho como um todo.
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1 Historico das Missoes no Polo Sul Lunar

Desde tempos remotos, a Lua tem exercido um inegavel fascinio sobre a huma-
nidade. Durante inimeras noites, a Lua, com sua superficie pontilhada de crateras, per-
maneceu como objeto de contemplacao celestial. Com o avango da tecnologia, telescopios
aprimorados ampliaram nossa visao, permitindo-nos explorar com mais detalhes suas ca-
racteristicas, como picos, crateras e as marcas de antigos mares de lava. Finalmente, no
decorrer do século 20, a exploracao espacial possibilitou aos seres humanos a emocionante

oportunidade de viajar até a Lua, permitindo-lhes examinar sua superficie pessoalmente

(DRAKE, 2020)

Apresentado no artigo historico de Drake (2020), o evento que marcou o inicio da
era moderna da exploracao lunar foi a Missao Apollo 11 da NASA, que, em julho de 1969,
permitiu que os astronautas Neil Armstrong e Buzz Aldrin se tornassem os primeiros
humanos a caminhar na superficie lunar. Esse feito historico nao apenas inspirou geragoes
futuras, mas também representou um marco na corrida espacial durante a Guerra Fria.

Posteriormente, as missoes Apollo 12, 14, 15, 16 e 17 continuaram a fornecer informagoes
valiosas sobre a Lua (WILLIAMS, 2022).

Segundo Spudis (2008) os preparativos para as missoes Apollo, foram concebi-
das cinco missdes do Lunar Orbiter com o propdsito de cartografar minuciosamente a
superficie lunar. Esses orbitadores, através de seus registros fotograficos, documentaram
aproximadamente 99% da topografia lunar, destacando areas potenciais para a alunis-
sagem humana e pavimentando o caminho para um significativo avango na exploragao
espacial. Contudo, somente em 1994 houve uma retomada do interesse pelos Estados Uni-
dos em relacao a Lua, materializada em uma missao da sonda Clementine, conduzida pela

NASA e a Organizagao de Iniciativa de Defesa Estratégica.

A sonda Clementine, mostrada na Fig. 2, desempenhou um papel fundamental ao
realizar uma meticulosa cartografia da superficie lunar, empregando diversos comprimen-
tos de onda que iam além do espectro visivel, abrangendo desde o ultravioleta até o infra-
vermelho. Dentro do vasto acervo de mais de 1,8 milhao de imagens digitais que adquiriu,
residiam pistas cruciais sobre a presenca de gelo em algumas crateras lunares.(DRAKE;,
2020)

A sonda da NASA registrou detalhes impressionantes da imensa Bacia do Polo
Sul-Aitken, uma colossal cratera lunar com um didmetro de 1.616 milhas e profundidade
superior a 8 milhas. A dimensao extraordindria dessa bacia sugere a possibilidade de ter
penetrado até mesmo a camada mais profunda da crosta lunar, possivelmente atingindo

o manto. Nesse sentido, as descobertas da missao Clementine nos oferecem um intrigante
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indicio de que as dreas permanentemente sombreadas proximas ao Polo Sul da Lua podem
abrigar depdsitos de dgua congelada, acumulados ao longo de milhoes de anos devido a
impactos cometérios.(DRAKE, 2020).

Figura 2 — Imagem ilustrativa da sonda Clementine (WILLIAMS, 2022)

Imediatamente ap6s a missao da sonda Clementine, a nave espacial Lunar Pros-
pector efetuou um mapeamento abrangente da superficie lunar enquanto orbitava nosso
satélite natural entre 1998 e 1999. A combinacao desses dados com os obtidos pela Cle-
mentine permitiu aos cientistas elaborar mapas abrangentes da composicao da superficie
lunar, revelando as altas concentragoes de materiais, como visto na Fig. 3 . Essa missao se
revelou significativa devido a sua descoberta de niveis aumentados de hidrogénio em am-
bas as regides polares da Lua, o que intensificou o debate sobre a viabilidade da presenca

de gelo lunar, uma perspectiva altamente intrigante.(DRAKE, 2020).

Figura 3 — Mapa das altas concentragoes de materiais, criado pela missao Lunar Prospec-
tor (KONOPLIV et al., 2001)
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Diante desses resultados positivos gerados em anos anteriores e um crescente in-
teresse em novas oportunidades de pesquisa lunar, missoes chinesas, como a Chang’e-3
e a sonda Chang’e-4, em 2018, obtiveram um papel fundamental na exploracao do lado
oculto da Lua e na instalacao de um satélite retransmissor em um dos pontos de Lagrange
lunar (LIU; BAOYIN; MA, 2011). Além da China, outros paises, como India, Japao, Rus-
sia, Coreia do Sul e Emirados Arabes Unidos, estdo demonstrando um interesse notével
e tém planos de langar missdes lunares ainda nessa década (MAGRAMO; MCCARTHY,
2019a). O Brasil estd presente no meio dos interessados com a missao Garatéa-L que

tentara colocar uma sonda em oOrbita da Lua.

A missdo Garatéa (do Tupi-Guarani, “Busca Vidas”) tem como objetivo promover
a ciéncia e impulsionar o Brasil no rol de paises com tecnologia espacial. Formada por um
consorcio brasileiro de empresas privadas, institutos e universidades, é uma iniciativa para
avangar a ciéncia brasileira através da execucao de projetos tinicos. Dentre os mais diversos
projetos, tem-se a Missao Garatéa-L, que ¢ a primeira missao genuinamente nacional a
colocar uma sonda 6U, detalhada na Fig. 4, em érbita lunar. (BOAVENTURA, 2023)

Cubesat 6U

Figura 4 — Cubesat 6U - Detalhe (FONSECA, 2023)

Segundo Gouveia (2023) a sonda serd langada em um foguete indiano PSLV-C51,
previsto para 2025, e ird entrar em uma 6rbita eliptica em torno da Lua, com um perigeu
(ponto mais préximo) de cerca de 300 km e um apogeu (ponto mais distante) de cerca
de 3 mil km. Essa orbita permitird que a sonda realize observacoes cientificas inéditas
da superficie e do ambiente lunar, além de testar a comunicagdo e a navegacao em um

ambiente desafiador, tais parametros orbitais podem ser observados na Fig. 5.
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Figura 5 — Pardmetros Atuais da Missao (FONSECA, 2023)

Em suma, podemos ver que ao longo dos anos, a Lua manteve seu fascinio, ini-
cialmente observada a olho nu e, mais tarde, explorada detalhadamente com avancos
tecnologicos. Sendo a exploracao espacial, especialmente a Missao Apollo 11, ponto cru-
cial na compreensao lunar, nao deixando de lado missdes subsequentes, como o Lunar
Orbiter e a sonda Clementine, que desempenharam papéis essenciais na cartografia lunar,

revelando a topografia e sugerindo a presenca de gelo.

Explorando o histérico lunar, surge a empolgante missao Garatéa-L, prometendo
contribuigoes significativas. O proximo capitulo mergulhard na Mecanica Celeste, com-
ponente conceitual, analisando os parametros orbitais essenciais. Da elipse em torno da
Lua aos desafios enfrentados em seu ambiente, examinaremos como a mecanica celeste

influencia essa missao pioneira.
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2 Bacia do Polo Sul Lunar (Aitken Basin)

2.1 Introducao

No hemisfério sul da face oculta da Lua, destaca-se uma extensa area escura co-
nhecida como a Bacia do Polo Sul-Aitken (SPA). Com um didmetro de 2.500 km e uma
profundidade superior a 12 km, essa megamancha é distinta por sua tonalidade mais es-
cura e sendo mais rica em ferro em comparacdo com outras regices elevadas da Lua. Ela
é marcada por crateras, causadas por impactos de asteroides de dimensoes imensas, como
visto na Fig. 6. (TAYLOR, 1998)

Figura 6 — A localizagdo da Bacia do Polo Sul-Aitken, primeiro a esquerda numa projecao
cilindrica centrada no centro préximo, e depois a direita em projecao ortogra-
fica centrada em SPA. (KRING; DURDA, 2014)

Embora cédlculos sugiram que o leito da bacia SPA deveria consistir principalmente
em rochas provenientes do manto lunar, andlises de dados de sondas espaciais conduzidas
por Paul Lucey, da Universidade do Havai, e sua equipe, indicam que, na verdade, pode ser
composto, no maximo, por metade manto e metade crosta lunar. Esta formagao intrigante

serd o foco desse capitulo. (TAYLOR, 1998)

2.2 Histérico da maior cratera do Sistema Solar

A Base Polo Sul-Aitken recebeu seu nome devido a suas caracteristicas localizadas
em extremidades opostas da bacia: a cratera Aitken no lado norte e o polo sul lunar
na extremidade oposta. A suspeita da existéncia da bacia remonta a 1962, com base em
dados dos orbitadores Luna 3 e Zond 3, sendo confirmada pelo programa Lunar Orbiter
na metade da década de 1960.(TAYLOR, 1998)
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O primeiro mapa abrangente da bacia foi publicado em 1978 por D. Stuart-
Alexander, do US Geological Survey. Contudo, a bacia ndao recebeu muita atencdo em
estudos subsequentes, pois havia informagcoes limitadas sobre ela até a década de 1990,
quando as missoes espaciais retornaram a Lua. A sonda Galileu, em 1992, enquanto se
dirigia para Jupiter, capturou imagens da Lua, destacando a SPA como uma mancha dis-
tintamente escura no lado oculto, com uma composicao rica em ferro. A missao Clementine
do Departamento de Defesa, em 1994, confirmou essa observacao, revelando que a SPA
nao é apenas ampla, com 2500 km de didmetro, mas também profundamente escavada,

pelo menos 12 km mais baixa do que as terras altas ao redor. (TAYLOR, 1998)

A grande profundidade encontrada, segundo Taylor (1998) se da pois o sistema
solar era um lugar muito cadtico na época de formacao dos astros, com colisdes ocorrendo
entre corpos rochosos e metalicos, como asterdides e protoplanetas jovens, embrides pla-
netarios, de forma bastante regular. Parece bastante viavel, entao, que tenha sido assim

que a densa massa subterranea da Lua chegou lA.

Uma outra teoria plausivel, no entanto, é que a massa pode ser uma concentracao
de oxidos densos associados ao ultimo estagio de solidificagao do oceano de magma lunar.
Teoriza-se que a lua ja teve uma espécie de oceano, nao de agua, mas de magma , ou
rocha derretida, que entao esfriou e solidificou. No processo, os éxidos poderiam ter se

depositado nesta regiao, formando a grande massa.

Estes cientistas dizem que o impacto de um asteroide ainda é a hipdtese principal,
no entanto, Anderson (2019) referiu-se a Bacia do Pdlo Sul-Aitken como um dos melhores

laboratorios naturais para estudar impactos catastroficos no inicio do sistema solar.

2.3 Composicao

A sonda Clementine (Figura 2), foi de suma importancia para a anélise geral da
SPA uma vez que carregava um altimetro laser, um dispositivo que enviava um pulso
de laser para a Lua e media quanto tempo levava para detectar a luz laser refletida
na superficie - quanto maior o tempo, mais profundo era o local onde o laser atingiu a
superficie. (TAYLOR, 1998)

No mapa topografico da Lua centrado na bacia SPA, representado na Fig. 7, temos
a representacao de cores, onde vermelho sao os pontos mais altos e roxo sdo os pontos
baixos, sendo que cada cor equivale a 500 metros de elevacdo. A imagem também mostra
a extensao da bacia do Polo Sul-Aitken. (TAYLOR, 1998)
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Figura 7 — Mapa topogréfico da Bacia do Polo Sul Lunar (Aitken Basin) (TAYLOR, 1998)

Pelos componentes espectrais que a sonda Clementine possuia, também foi possivel
medir os diferentes comprimentos de onda pela luz refletida. Esses dados foram convertidos
em informagoes sobre as concentragoes de ferro e titanio no fundo da bacia do SPA. Tais
concentragoes sao expressas como oxido de ferro, FeO, e 6xido de titanio, TiO 2 porque

esses elementos que estao ligados ao oxigénio dentro dos minerais.(TAYLOR, 1998)

South Pole-Aitken Basin

0 15 u] 3.5

FeO [wt.%) TiO , (wt %)

(from Lucey & al., 1998)

Figura 8 — Composi¢ao de materiais da SPA (TAYLOR, 1998)

A Bacia do Polo Sul-Aitken destaca-se nitidamente em comparagao com as terras

elevadas adjacentes, conforme evidenciado pelos mapas das concentracoes de FeO e TiO2
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na SPA, Fig. 8. A composicao quimica distinta da bacia, caracterizada por maiores quan-
tidades de FeO e TiO2 em relacao as terras altas lunares convencionais, suscita diversas
possibilidades. Essa singularidade pode ser atribuida a presenca de varios tipos rochas, a
disseminacao abrangente de depoésitos de basalto rico em ferro semelhantes aos presentes
nos mares lunares, a exposicao de rochas provenientes da crosta inferior com uma compo-
sicao volumétrica divergente da superficie ou a existéncia de rochas escavadas do manto

lunar. (TAYLOR, 1998)

2.3.1 Gelo na Lua

O Lunar Prospector (Fig. 9), uma missao da NASA Discovery, foi langado em
orbita lunar em Janeiro de 1998. Incluido no Lunar Prospector estd um experimento
chamado Espectrometro de Néutrons. Este experimento é projetado para detectar quan-
tidades diminutas de gelo de dgua em um nivel de menos de 0,01% .(BINDER, 1998)

Figura 9 — Imagem ilustrativa da sonda Lunar Prospector (KREBS, 2023)

O instrumento se concentrou em areas proximas aos polos lunares onde se pensava
que esses depositos de gelo de agua poderiam ser encontrados. O Néutron Espectrometro
procura os chamados "lentos"(ou térmicos) e "intermedidrios'(ou epitérmicos) néutrons
que resultam de colisoes de néutrons "rapidos'normais com atomos de hidrogénio. Uma
quantidade significativa de hidrogénio indicaria a existéncia de dgua. Os dados mostram
uma assinatura distintiva de 4,6% sobre a regiao polar norte e uma assinatura de 3,0%
sobre o sul, um forte indicio de que a agua é presente em ambas as areas. O instrumento
pode detectar dgua a uma profundidade de cerca de meio metro.(WILLIAMS, 2022)

Em 1996, foi anunciado que a interpretacao de dados de um experimento da espaco-
nave Clementine (Fig. 2) sugeriu a possibilidade de gelo na superficie do Lua. Acreditava-se
que o gelo estava no fundo de uma cratera permanentemente sombreada perto do polo sul

da Lua (Fig. 10). Acreditava-se também que outros voléteis congelados, como o metano,
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estavam no depdsito. O deposito foi estimado em aproximadamente 60.000 a 120.000 me-
tros ctubicos de volume. Isso seria comparavel a um pequeno lago em tamanho, quatro
campos de futebol em area de superficie e 16 metros de profundidade. Essa estimativa foi
muito incerta, no entanto, devido a natureza dos dados.(WILLIAMS, 2022)

Figura 10 — Gelo encontrado pela Clementine no polo sul lunar (WILLIAMS, 2022)

Apos tantos anos, a pergunta a ser respondida é como o gelo continuou 147 Segundo
Williams (2022), a justificativa se da pois a Lua nao tem atmosfera, qualquer substancia
na superficie lunar esta exposta diretamente ao vacuo. Para o gelo de dgua, isso significa
que ele ird sublimar rapidamente diretamente para o vapor de agua e escapar para o
espaco, como a baixa gravidade da Lua nao pode segurar o gas por um tempo apreciavel.
Ao longo de um dia lunar ( 29 dias terrestres), todas as regices da Lua estao expostas &
luz solar, e a temperatura na Lua sob luz solar direta atinge cerca de 395 K (395 Kelvin, o
que equivale a cerca de 250 graus acima de zero Fahrenheit). Assim, qualquer gelo exposto
a luz solar por até mesmo um pouco tempo seria perdido. A tnica maneira possivel de o

gelo existir na Lua estaria em uma area permanentemente sombreada.

2.4  Futuras Missoes

Sabendo que a exploracao da dgua no polo sul lunar é uma prioridade central para
diversas agéncias espaciais, dado o potencial destes recursos para suportar a presenca
humana sustentavel e viabilizar futuras missoes interplanetarias. As missoes planejadas
tém como objetivo principal investigar e utilizar os depoésitos de gelo de agua, que sao
essenciais para consumo, protecao contra radiacao e producao de combustivel. Dentre as
missdes mais proeminentes, destacam-se as do programa Artemis da NASA e a missao
VIPER.
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Programa Artemis da NASA

o Artemis III: A missao Artemis, liderada pela NASA, representa um dos empre-
endimentos mais ambiciosos e significativos na exploragao espacial contemporanea.
Este programa nao sé visa o retorno de humanos a Lua, mas também busca estabe-
lecer uma presenca sustentavel no satélite natural da Terra, com o objetivo de abrir
caminho para futuras missoes tripuladas a Marte. A missdo Artemis é composta
por uma série de etapas e objetivos cientificos, tecnologicos e exploratérios que mar-
cam um avango significativo desde as histéricas missdes Apollo. (NASA Artemis
Program, 2023) (NASA Science, 2023).

ARTEMIS

Figura 11 — Projeto Artemis (NASA Artemis Program, 2023)

A principal meta da missao Artemis é levar astronautas a superficie lunar, especifi-
camente a regiao do polo sul, pela primeira vez na historia das missoes tripuladas.
Diferente das missdes Apollo, que exploraram principalmente o equador lunar, a
escolha do polo sul ¢é estratégica devido a potencial presenca de depoésitos de gelo
de 4gua em crateras permanentemente sombreadas. Esses depdsitos sao de grande
interesse cientifico e pratico, pois a agua pode ser utilizada para sustentar a vida
humana, gerar oxigénio e até mesmo produzir combustivel para foguetes. (FOUST,
2020)

« VIPER (Volatiles Investigating Polar Exploration Rover):O projeto da
NASA conhecido como VIPER, que significa Volatiles Investigating Polar Explo-
ration Rover, é uma missao lunar planejada para explorar a regiao do polo sul da
Lua. O VIPER ¢ um rover robético projetado para investigar a presenga e distribui-

cao de recursos volateis, como agua gelada, na superficie lunar. Essa missao é crucial
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para o avanco da exploragao lunar sustentavel, uma vez que a presenca de agua na
Lua pode ser utilizada como recurso essencial para futuras missoes tripuladas e até

mesmo para a criagdo de uma base lunar permanente.(NASA VIPER, 2023)

Figura 12 — Conceito artistico do rover VIPER de quatro rodas em operagao no polo sul
lunar. (NASA VIPER, 2023)

Equipado com uma série de instrumentos cientificos avancados, o VIPER seré capaz
de perfurar o solo lunar em busca de agua e outros compostos volateis. Ele também
ira realizar analises detalhadas da composicao do solo e do ambiente lunar, forne-
cendo dados valiosos para cientistas e planejadores de missoes espaciais. Além disso,
o VIPER ajudara a identificar locais potenciais para futuras instalagbes humanas na

Lua, selecionando areas ricas em recursos que possam sustentar atividades humanas

de longo prazo.(NASA VIPER, 2023)
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3 Mecanica Celeste

3.1 Introducao

A mecéanica celeste se baseia nas leis fisicas e matematicas que regem o movimento
dos corpos no espaco (CURTIS, 2014). Trés figuras histéricas se destacam nesse contexto:

Johannes Kepler, Sir Isaac Newton e Pierre-Simon Laplace.

Kepler formulou as leis do movimento planetario, descrevendo as érbitas elipticas
dos planetas em torno do Sol,desempenhando um papel crucial na revolucao da compre-

ensao do movimento planetario (CURTIS, 2014). Essas leis podem ser descritas como:

o Primeira Lei de Kepler (Lei das Orbitas): Kepler percebeu que as orbitas dos plane-
tas sao elipticas, em vez de circulos perfeitos como se acreditava anteriormente. Essa
primeira lei afirma que cada planeta segue uma érbita eliptica, com o Sol localizado

em um dos focos da elipse. A forma da elipse é descrita pela equacio:
x
—+==1 (3.1)

Onde:

— a representa o semieixo maior

— b representa o semieixo maior

« Segunda Lei de Kepler (Lei das Areas): Essa lei estabelece que um planeta varre
areas iguais em tempos iguais. Em outras palavras, a medida que um planeta se
move em sua Orbita eliptica, ele cobre areas iguais em intervalos iguais de tempo.
Isso significa que, quando o planeta estda mais préximo do Sol (periélio), ele se move
mais rapidamente do que quando esté mais distante (afélio). A equagao que descreve

essa lei envolve a variagao da area da elipse em relagao ao tempo.

o Terceira Lei de Kepler (Lei dos Periodos) A terceira lei estabelece uma relagao
matematica entre os periodos de érbita dos planetas e as distancias médias ao Sol.

Ela pode ser expressa pela equacao:

T = kr?, (3.2)

Onde:

— T é o periodo de orbita do planeta
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— k é uma constante que depende da massa do Sol.

— 140 € a distancia média entre o planeta e o Sol

Ja Newton, unificou as leis do movimento e da gravidade com a Lei da Gravitacao
Universal, proporcionando uma descri¢ao precisa do comportamento das érbitas planeta-
rias e a relacdo entre corpos celestes (CURTIS, 2014) . Tal lei é expressa pela seguinte

equagao:

Gm1m2

F (3.3)

r2

Onde:

— F representa a forga gravitacional entre duas massas mims
— r ¢ a distancia entre os centros das duas massas.

— (G é a constante da gravitacao universal, uma constante fundamental que des-

creve a intensidade da forga gravitacional no universo.

Laplace, por sua vez, trabalhou na extensao e refinamento da Lei da Gravitagao
Universal de Newton. Ele estendeu o conceito de gravidade para nao se limitar apenas a
dois corpos, mas para abranger sistemas mais complexos, como planetas e luas multiplas
interagindo uns com os outros. Laplace formulou a Equacao de Laplace, que descreve o
potencial gravitacional em um campo gravitacional tridimensional. (CURTIS, 2014). A

equacao de Laplace ¢ dada por:

V2P = 4nGp (3.4)

— 2 é o operador Laplaciano, que descreve a variacdo espacial do potencial

gravitacional.
— & é a distancia entre os centros das duas massas.
— (G é a constante da gravitagao universal.

— p ¢ a densidade de massa.

Em suma, o conhecimento das contribuicoes desses trés cientistas histéricos é es-
sencial para a base tedrica da transferéncia de orbital, haja vista que as leis de Kepler
descrevem as Orbitas, a Lei da Gravitagdo Universal de Newton explica as forcas gravi-
tacionais envolvidas e as contribuicoes de Laplace fornecem as ferramentas matematicas

para entender sistemas complexos.

Com as devidas bases entendidas é possivel descrever e projetar 6rbitas para cada

necessidade da missao.
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3.2 Orbitas

Segundo Rutledge e McDaniel (2023) uma o6rbita pode ser descrita como uma
trajetoria regular e recorrente que um objeto segue em volta de outro corpo celeste ou

centro de gravidade e muitas vezes pode ser descrita como uma se¢ao conica.

Figura 13 — Definigdo geométrica de uma segao conica (BATE; MUELLER; WHITE,
1971)

Uma sec¢ao conica pode ser descrita como o conjunto de pontos geométricos nos
quais a relagdo entre a distancia de um ponto fixo F e a distdncia de uma linha fixa 1 é
sempre a mesma (Fig. 13). O ponto fixo é conhecido como o foco, a linha fixa é chamada de
diretriz e a constante que expressa essa relagao é denominada excentricidade, representada
por e. Com base nessa definicdo e na notacao ilustrada na Fig. 13 podemos derivar as
equagoes a seguir para uma secao conica: .(BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

P a esquerda de [:

ek
"= 1+ ecost (3.5)
P a direita de :
—ek
S 3.6
" 1 — ecosf (3.6)

Uma vez que a fungao cosseno é simétrica em relagdo a ¢ = 0, a linha FD (k)
atua como um eixo de simetria para a secao conica. O tipo de secao conica que a Eq. 3.5
descreve é influenciado pelo valor da excentricidade, e, e diferentes cenarios podem ser
identificados. (BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

e ¢=0: Circulo
e 0 <e<1:Elipse
e ¢=1: Pardbola

e e¢>1: Hipérbole
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3.2.1 Orbita Eliptica e Circular

No contexto das orbitas elipticas e circulares, a excentricidade é descrita na se-
guinte regiao, 0 < e < 1. A partir da geometria analitica, possuimos uma série de pa-
rametros caracteristicos que descrevem a forma e o tamanho de uma elipse, juntamente
com diversas relagoes entre esses parametros. Essas relagoes, como veremos, serao valiosas
para a nossa andlise e serdo brevemente exploradas na proxima se¢ao.(BATE; MUELLER,;
WHITE, 1971)

Figura 14 — Geometria de uma 6rbita eliptica (BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

A Fig. 14 apresenta uma elipse e diversos parametros uteis. A linha AA’ representa
um eixo de simetria da elipse, chamado de eixo maior, e o comprimento AA’ é definido
como 2a. A elipse possui um segundo eixo de simetria, perpendicular a AA’ e que passa
pelo seu centro. Esse eixo é denominado eixo menor da elipse, e o comprimento BB’ é

designado como 2b.

Diferente da Orbita eliptica, a circular possui uma excentricidade igual a zero. Tal
fato torna necessario que a Eq. 3.5 descrita anteriormente, seja rearranjada inserindo um

novo termo chamado anomalia verdadeira, que é o # medido na Fig. 14.

Sabendo que p = ek, temos que:

P p 2p
— 3.7
1+e+1—e 1—e2 (3.7)

20 =ro=0 + To=r =
ou
p=a(l—e?) (3.8)

Substituindo na Eq. 3.5, temos a equac¢ao mais frequente

a(l —e?)

= 7 3.9
1+ ecos6 (3.9)
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Dessa forma quando substituirmos a excentricidade de uma 6rbita circular, o raio
ficara igual ao semieixo, a. A projecao de transformacao de uma orbita eliptica para uma
circular pode ser vista na Fig. 15, onde o P ¢é a orbita com excentricidade 0 < e <1 e o

P’ a nova 6rbita circular.

Figura 15 — Projegao de um ponto P em uma elipse para um circulo (BATE; MUELLER;
WHITE, 1971)

3.3 Sistema Terra-Lua

A medida que as trajetérias orbitais delineiam a coreografia celeste que regula
o deslocamento dos corpos celestes, a relagao entre nosso planeta e sua lua, sinaliza a
perspectiva de um cenario singular, sendo suas caracteristicas bastantes conhecidas e

estudadas.

No contexto da mecanica do sistema Terra-Lua, os autores Bate, Mueller e White
(1971) caracterizaram o sistema afirmando que os didmetros aproximados de 1.737 km
para a Lua e 6.371 km para a Terra delineiam um movimento orbital comum ao redor de
um ponto central denominado baricentro. A distancia média entre os centros da Terra e
da Lua é estabelecida em 384.401 km. A rotacao sincronizada da Terra e da Lua em torno
desse baricentro, em relacao ao espago inercial, ocorre a cada 27,32 dias. Esta dinamica
tem implicagoes na observacao celeste, manifestando-se em flutuagdes na longitude do
Sol ou de um planeta proximo durante esse mesmo periodo. Essas variagdes decorrem da
perspectiva terrestre ao observar esses corpos, em contraste com uma observagao centrada

no baricentro do sistema Terra-Lua.

Quando vista do centro da Terra, o movimento da Lua pode ser descrito pelos
seis elementos orbitais cldssicos. Principalmente devido ao efeito perturbador do Sol, os
elementos orbitais mudam constantemente com o tempo. Ao contrario da maioria dos
satélites de outros planetas, a Lua orbita perto da ecliptica e nao perto do plano equatorial

da Terra, como visto na Fig. 16.
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direction to
first point of
Aries

Figura 16 — : Geometria da orbita da Lua, do equador e da ecliptica, e a precessao da
linha de nés da orbita da Lua (BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

A 6rbita lunar exibe uma variagdo leve na inclinagao em relagao a ecliptica, osci-
lando entre 4,99° e 5,30°, com uma média de 5,145396°. Essas discrepancias na inclinacao
e a regressao da linha dos nés foram primeiramente observadas por J. Flamsteed (1646-
1719) em torno de 1670. Adicionalmente, o eixo de rotagao lunar apresenta uma inclinagao
constante de 1,5424° em relagao a normal ao plano da ecliptica, enquanto o equador lunar

mantém uma inclinagado constante de 6,6878° em relagao ao seu plano orbital, conhecido
como obliquidade. (BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

A mecénica celeste do sistema Terra-Lua é governada e caracterizada por essas
singularidades de 6rbitas e sao extremamente importantes para se desenhar uma manobra
eficiente entre esses dois corpos no espaco. Uma das manobras mais conhecidas e utilizadas

na mecanica orbital é a transferéncia de Hohmann.

3.4 Transferencia de Hohmann

Proposta por Hohmann em 1925, a transferéncia de Hohmann representa a ma-
nobra de dois impulsos mais eficiente em termos de energia para realizar a transferéncia
entre duas orbitas circulares coplanares que compartilham um foco comum. Essa transfe-
réncia é caracterizada por uma Orbita eliptica tangente a ambos os circulos ao longo de
sua linha apsidal, conforme ilustrado na Fig. 17. Os pontos de periapse e apoapse da elipse

de transferéncia coincidem com os raios dos circulos interno e externo, respectivamente.

(CURTIS, 2014)
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Hohmann
transfer
ellipse

Apoapse

Figura 17 — Transferéncia de Hohmann (CURTIS, 2014)

Na analise de transferéncia, a variacao de velocidade é uma propriedade essencial,
ja que a mesma sera a responsavel por alterar a 6rbita inicial para a final. Como é possivel
ver na Fig. 17, hd uma oOrbita circular 1 com r; de raio tangenciada por uma orbita
eliptica de transferéncia de Hohmann no ponto A (Periapse) para o ponto B(Apoapse). Tal
trajetoria eliptica de transferéncia s6 é possivel pelo incremento de velocidade fornecido
no Periapse (Ava), e o rearranjo na orbita circular estaciondria 2 por um incremento de
velocidade no ponto B (Avg). Sendo assim a variagao total de velocidade representada
como Avrorar = Ava + Avg.(CURTIS, 2014)

Para realizar o calculo do Avrorar, € necessario o conhecimento das Leis de Kepler,

ja citadas anteriormente. A primeira Lei de Kepler define a excentricidade como,

o —T1
T'1+7°2

(3.10)

Haja vista que o p é a constante gravitacional universal e que o semieixo maior
de uma elipse pode ser calculado como a = %, a velocidade orbital em uma trajetéria

eliptica pode ser calculada pela equacao:

2
v=y L E (3.11)
T a

Com base nas equacoes mencionadas e ao examinar cada vetor de velocidade asso-
ciado & manobra, identificamos a velocidade em uma érbita circular inicial 1, uma 6rbita

eliptica de transferéncia e uma orbita circular final 2:

Velocidade circular inicial 1

v =L (3.12)
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Velocidade circular final 2

Vg = — (313)

Velocidade de transferéncia eliptica

2 2
ve =L - = (3.14)
71 r1+ T2

Sendo assim, no Periapse

Avyg = v, — 11 (3.15)

e no Apoapse

Avg = vy — U, (3.16)

Fazendo assim com que seja possivel calcular a velocidade total da transferéncia

com a férmula

AUTOTAL = ‘AUA| -+ |AUB‘ (317)

E importante salientar que a andlise da variacdo da velocidade estd diretamente
ligada a fatores cruciais para a medicao de eficiéncia da transferéncia, dentre esses fatores
est@o inclusos a quantidade de propelente e o tempo gasto. A medida que a necessidade
de alteragao de velocidade (Av) aumenta, a quantidade de propelente a ser consumida

também aumentara e portanto o tempo decorrido diminui.

3.4.1 A transferéncia de Hohmann de uma érbita circular para uma orbita

eliptica

Em caso mais especial, e mais parecido com o real, temos a transferéncia de Hoh-
mann de uma Orbita circular para uma Orbita eliptica onde um objeto estd em orbita
circular e precisa passar para uma Orbita eliptica coplanar com uma distancia perigeu
maior que o raio da drbita inicial (Fig. 18). Com tal tipo de transferéncia temos duas
opgoes, indicadas na Fig. 18 por I e II.(BATE; MUELLER,; WHITE, 1971)
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Figura 18 — Dois caminhos viaveis de transferéncia de Hohmann de uma oérbita circular

inicial para uma orbita eliptica final coplanar.(BATE; MUELLER; WHITE,
1971)

No caso I, podemos escrever o primeiro e segundo impulso como

Avy = v V1 + e — v (3.18)

sendo e; = :zz%:i

Avy = vy, — Ve, V1 — €

(3.19)

Com as expressoes para as excentricidades e as relagdes ficam da seguinte forma

9, = a(l —e) (3.20)

H !
ey = 1| = vy | 3.21
Veay Ta, Ve a(l—e) (3:21)
ju 1+e> 7"1<1+e)
_ P | 3.22
2 a(l—e Ya\l g \1—¢ (3:22)

apos alguma manipulagao algébrica, para ambos os disparos impulsivos temos

B 2a(1—¢)
Avy = Ueq [ al—otn 1] (3.23)

., E 2 E(l—f—@)
Avy = 61|:a\/(1—6)(1—6+r1/a)+ a(l1—e)

(3.24)
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Para o impulso total necessario segue entao

<A> - Wl e e ) () - 6)

J& no caso I, podemos descrever o primeiro e segundo disparo impulsivo de forma

semelhante, alterando para o apogeu

Avy = v, V1 + e — v, (3.26)

sendo e; = %

Avy = vy, — Uey, V1 — € (3.27)

Com as expressoes para as excentricidades e as relagoes ficam da seguinte forma

re, = a(l+e) (3.28)
H !
oy = | — = Vg, | ———— 3.29
U2a T2a Ul a(1+€> ( )
ul—e rnl—e
=4/— = Ve \| — 3.30
V24 alte \Valte (3:30)

encontramos para ambos os tiros impulsivos:

. @(1+€)—T1 B
Al}l = Vel [ 1+_a(]_—|—6)—{—7“1 1] (331)
B N _al+e)—n ri(l—e)
Ay = ver [ a(l+e) ! a(l+e)+m +\l a (1+e) (3:32)

Para o impulso total necesséario segue entao

<Av20t>nz \/(1+e)(1—12-e—l—7“1/a) <1+6_2) * 2(112) -1 (33

Com a explicagdo do funcionamento dessa manobra estabelecida, torna-se viavel
examina-la em contextos praticos que englobam trajetérias interplanetarias e, consequen-
temente, desenvolver uma solu¢ao para uma missao Terra-Lua que incorpora essa mano-

bra.
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4 Trajetorias Interplanetarias

4.1 Introducao

No tltimo capitulo focamos nos principios e manobras, em que as orbitas inicial e
final, partilham um ponto focal. No ambito das trajetérias interplanetarias, a nave espa-
cial percorre multiplas érbitas com diversos pontos focais, distinguindo-se das abordagens
centradas em dois corpos que discutimos anteriormente. Adicionalmente, as trajetorias
interplanetdrias exigem que a nave escape da influéncia gravitacional da Terra, subme-
tendo a trajetéria a perturbagoes causadas por outros corpos no sistema solar.(CURTIS,
2014)

Para Curtis (2014), existem diversos métodos, com diferentes graus de complexi-
dade, para calcular trajetorias interplanetarias. Dado que essas trajetorias sao impactadas
por varias fontes gravitacionais, elas nao se conformam verdadeiramente ao modelo de tra-
jetoria de dois corpos, causando assim um novo desafio. Uma estratégia para enfrentar
esses desafios, segundo Bate, Mueller e White (1971) consiste em incorporar diretamente
todas as perturbacoes gravitacionais nas equagoes de movimento. Contudo, essa aborda-
gem rapidamente se torna intricada e exige bastante computacionalmente, razao pela qual

geralmente nao é preferida.

Adicionalmente, Curtis (2014) diz que o procedimento mais frequentemente utili-
zado para efetuar cdlculos de trajetérias interplanetdrias é conhecido como Patched Co-
nics. Nessa abordagem, combinamos diversas secoes conicas para determinar a trajetéria
completa de interesse. Abordagens mais sofisticadas podem ser exploradas ao perturbar
as equagoes dentro da configuracao da Patched Conics ou ao introduzir perturbacoes nas

equacoes de movimento de maneira mais abrangente.

4.2 Patched Conics

O método basico das patched conics envolve trés trajetérias conicas:

o Uma trajetéria hiperbdlica é concebida para efetuar a fuga do planeta inicial, sendo
o ponto focal dessa trajetéria precisamente o referido planeta. O desfecho dessa tra-
jetoéria ocorre quando a influéncia gravitacional do Sol prevalece sobre a do planeta

inicial.

o Uma trajetéria eliptica ou hiperbdlica é projetada para realizar a transferéncia da

orbita do planeta inicial para a orbita do planeta final, tendo o Sol como ponto focal
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desta trajetoéria.

o Uma trajetéria hiperbodlica é delineada durante a aproximagao ao planeta final,
tendo como ponto focal exatamente nesse planeta. O inicio dessa trajetoria ocorre

no ponto em que a influéncia gravitacional do planeta final supera a do Sol.

Estas trés trajetérias sao mostradas na Fig. 19 | que mostra uma transferéncia
de Hohmann do planeta inicial para o planeta final. A transferéncia de Hohmann, ca-
racterizada anteriormente, é considerada o tipo mais eficiente de transferéncia orbital de
dois impulsos em termos de energia, servindo como uma sélida base de comparacao. No
entanto, é importante notar que qualquer trajetoria que intersecte as orbitas dos planetas
inicial e final pode ser empregada para a realizagao da transferéncia.(WEBER, 2020)

Initial

\, planet A
N\ final position /

Sphere of Influence

N\ S Planet velocity
AN rd relative to Sun

Spacecraft Spacecraft

departure = ’ X i arrival

hyperbola Planet velocity = T hyperbola
relative to Sun Va N

Iy ",
% Y
l o AN

Transfer
/ Final trajectory . | Sphere of Influence
* planet A

initial position

Figura 19 — As trés trajetorias na patched conics .(WEBER, 2020)

O esquema apresenta o planeta inicial a esquerda, com a espagonave partindo
em uma trajetoria hiperbolica em relagao a esse planeta. Ao atingir o raio da esfera de
influéncia do planeta inicial (representada pela linha cinza tracejada), a velocidade da
espagonave ¢ ajustada, transformando a trajetéria em uma elipse em relagdo ao corpo
central, que no exemplo é o Sol, mas pode ser qualquer outro corpo de grande massa
dependendo do cenario. O Sol é apenas a aplicacao mais recorrente deste tipo de trans-
feréncia. O segmento verde no centro da figura representa essa trajetoria eliptica. Apods
percorrer 180° em uma transferéncia de Hohmann, a sonda alcanga a esfera de influéncia

do planeta final.

Os circulos cinza tracejados na Fig. 19 representam a esfera de influéncia de cada
planeta. Isto representa o limite onde a influéncia gravitacional do planeta na espagonave
¢ mais forte do que a do Sol. Embora nao exista um limite verdadeiro e a influéncia do
planeta e do Sol varie suavemente ao longo da trajetéria, a esfera de influéncia representa
uma forma 1til de dividir as transferéncias.(WEBER, 2020)

Weber (2020) ainda define que dentro da esfera de influéncia de um planeta, o

foco da trajetoria é o planeta. Fora da esfera de influéncia, o foco da trajetéria é o Sol.
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Portanto, o limite da esfera de influéncia é o ponto de patch onde a nossa andlise passara
de centrada no planeta para heliocéntrica na partida, e de heliocéntrica para centrada no

planeta na chegada.

4.3 Esfera de Influéncia

Conceitualmente, podemos imaginar a esfera de influéncia como uma fronteira,
dentro da qual a atracao gravitacional do planeta domina a atragao do Sol sobre uma
massa muito menor. Isto permite-nos calcular um raio especifico além do qual o foco da
trajetoria muda do planeta para o Sol. Portanto, a velocidade que a espaconave tem ao
sair da esfera de influéncia de um planeta é a velocidade com que ela inicia sua trajetéria
heliocéntrica.(CURTIS, 2014)

4.3.1 Calculo do raio da esfera de influéncia

Considerando um sistema de trés corpos, composto pelo Sol, pelo planeta e pela
espaconave. Um referencial inercial estd fixo ao Sol e estamos interessados nas equagoes

de movimento da espagonave neste referencial.

Se R ¢é o vetor radial do Sol até a espaconave, r é o vetor radial do planeta para
a espaconave, e I, ¢ o vetor radial do Sol ao planeta entao a equagao do movimento da

espagonave no referencial inercial do Sol pode ser expressa como:

mR = F, + F, (4.1)

onde m ¢ a massa da espagonave e Fy e F), sao as forgas na espagonave devidas ao

Sol e ao planeta, respectivamente. Dividindo pela massa da espagonave, encontramos:

R=A,+P, (4.2)

Na Equacao 4.2, A é o vetor de aceleracao primario, devido ao Sol no referencial

inercial. Por outro lado, P representa o vetor de aceleracao perturbador, devido ao planeta.

Sendo assim, podemos escrever as equacoes de movimento da espagonave em um

referencial movel em relagao ao planeta:

mi = F, + F, (4.3)

Dividindo pela massa novamente, encontramos:

¥ = as+ ps (4.4)
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Na Equacao 4.4, a é o vetor de aceleracao primario, devido ao planeta no referencial

relativo e p representa o vetor de aceleracao perturbador, devido ao Sol.

A Equagdo 4.2 e a Equagao 4.4 mostram-nos que podemos pensar nas aceleragoes
da nave espacial em termos de uma aceleracao primaria e de uma aceleragao perturbadora.
Tomando a razao entre as magnitudes dessas aceleracoes, podemos tirar duas conclusoes

principais:

+ Quando 2= ¢ grande, entao a trajetéria da espagonave é significativamente pertur-
P

bada pela gravidade do Sol

Py 4 ~ s P .
e Quando T e grande, entao a trajetoria da espaconave é significativamente pertur-
S

bada pela gravidade do planeta

Ao comparar estas duas contribui¢oes, podemos inferir a predominancia da in-
fluéncia perturbadora entre o Sol e o planeta. Quando a perturbagao causada pelo Sol
é menor que a perturbacao causada pelo planeta, podemos concluir que a espagonave
esta situada dentro da esfera de influéncia do planeta. Matematicamente, isso pode ser

exXpresso como:

ps _ B
gs - 2p 4.5
o7 (45)
Portanto as magnitudes da aceleracao sao dadas por:
Gmyg Gm,, Gm, Gmyg
d=T hTow wTom hT (46)

onde m, é a massa do planeta e m, ¢ a massa do Sol. Observe que estamos
assumindo que R = R,. Em outras palavras, dentro da esfera de raio, a distancia do Sol
a espagonave ¢ igual a distancia do Sol ao planeta. Além disso, estamos interessados na
situagao em que a posicao da espaconave em relagao ao planeta, dada por r, é igual ao

raio da esfera de influéncia, tal que r = rgor

Rearranjando a Equacao 4.6 na Equagao 4.5 e simplificando, encontramos:

2/5
rsor = R <mp> (4.7)

ms

onde R é o raio da orbita do planeta em torno do Sol. Na Equacgao 4.7, fica
evidente que a esfera de influéncia é diretamente proporcional ao raio orbital e a massa
do planeta. Planetas com maiores massas ou que estao localizados a distancias maiores
do Sol apresentam esferas de influéncia mais amplas. Essa relagdo matemdtica indica

que a interacao gravitacional, representada pelo termo na equagao, é mais expressiva em
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sistemas planetarios nos quais o planeta em questao é substancialmente massivo ou esta
situado em Orbitas mais distantes do Sol.(CURTIS, 2014)
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5 O problema dos N-corpos

5.1 Introducao

A mecanica celeste no sistema solar, em tltima analise, constitui um desafio com-
plexo envolvendo o problema de n corpos. Weber (2020) diz que a peculiaridade das confi-
guracoes e a relativa insignificancia das perturbagoes possibilitaram descri¢oes altamente
precisas dos movimentos, validas por periodos limitados, utilizando varias aproximacoes e
métodos. Exemplificagoes desse enfoque incluem o problema restrito de trés corpos, usado
para analisar as perturbacoes de Jupiter nos asteroides, e a aplicacdo de aproximacoes
sucessivas em séries para incorporar sequencialmente os efeitos de perturbagoes cada vez

menores, inclusive no movimento lunar.

No ambito do problema geral de n corpos, em que todos 0s corpos possuem massas,
velocidades iniciais e posi¢oes arbitrarias, a interacao entre eles ocorre conforme a lei da
gravitagdo de Newton, mostrado na Equagdo 3.3. O objetivo é determinar o movimento
subsequente de todos os corpos. Apesar de muitas solu¢oes numéricas terem sido bem-
sucedidas para o movimento de um grande nimero de particulas gravitantes, a énfase

muitas vezes recai no comportamento estatistico do grupo, em detrimento do movimento
exato das particulas individuais.(BATE; MUELLER; WHITE, 1971)

Problemas de n-corpos, especialmente aqueles relacionados as perturbacgoes solares
no movimento lunar, nos levam a enfrentar o "problema de trés corpos'(Terra-Lua-Sol),
uma simplificagao do dilema de dois corpos. Este cenario especifico, ao considerar a Terra,
a Lua e o Sol como massas pontuais, é referido como o "problema central da teoria lunar'e
tem sido minuciosamente explorado desde os primérdios da era newtoniana(WEBER,
2020).

Apesar de o problema dos trés corpos nao ter uma solugao analitica completa na
forma fechada, varias solugdes em série por meio de aproximagoes sucessivas alcancam
uma precisao tal que teorias abrangentes do movimento lunar necessitam contemplar
os efeitos das distribui¢coes de massa nao esféricas da Terra e da Lua, bem como os
efeitos dos planetas, caso a precisao das posigoes previstas se aproxime da precisao das
observagoes.(CURTIS, 2014)

5.2 Problema circular restrito de trés corpos

Nesta se¢ao apresentamos a resolucao do problema dos trés corpos, sujeito a algu-

mas restrigoes. Em particular:
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« Existem duas massas primarias, e a massa do objeto terciario é extremamente pe-

quena em comparagao Com 1y € My
o A massa de m; é maior que msy

» Os dois objetos primarios orbitam em circulo em torno de seu centro de massa

Embora estas suposi¢coes parecam bastante restritivas, na verdade representam
varias situagoes fisicas muito importantes: o sistema Terra-Lua, bem como as érbitas de
muitos dos planetas em torno do Sol, com um objeto feito pelo homem como a terceira
massa. (BATE; MUELLER; WHITE, 1971) caracterizam isso como o Problema Circular
Restrito de Trés Corpos (CR3BP), porque as dérbitas sao restritas a circulos e a massa do

terceiro corpo é restrita a ser muito menor que os outros dois.

A orbita da Lua ao redor da Terra é aproximadamente circular, com excentricidade
média de 0,054 e eixos semi-maior e semi-menor de 384.400 km e 383.800 km, respecti-
vamente. O centro de massa do sistema ocorre a uma distancia de 4.600 km do centro
da Terra, cerca de 72% do raio da Terra. Da mesma forma, as 6rbitas de Vénus, Terra,
Jupiter, Saturno, Netuno e Urano ao redor do Sol tém excentricidades inferiores a 0,06,
de acordo com a Folha de Dados Planetarios da NASA, escrita por William (2023).

Ao contrario do problema dos dois corpos, nao existe uma solugao geral fechada
para este problema. Forma fechada significa uma equacao analitica que podemos resolver.
Mas podemos construir as equagoes de movimento para encontrar alguns parametros

interessantes das orbitas.

Figura 20 — O sistema de massas para o problema circular restrito de trés corpos.
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Primeiro anexamos um sistema de coordenadas nao inercial ao baricentro do sis-
tema de m; e mo, tal que o z-eixo deste sistema de coordenadas aponta para mo. A
distancia de m; para msy é r19, que também é o raio da orbita circular, conforme mos-

trado na Fig. 20.

O y-eixo deste sistema de coordenadas estd no plano orbital, e o z-eixo é per-
pendicular ao plano orbital, na mesma dire¢ao do vetor momento angular. No referencial

rotativo, m; e my parecem estar estacionarios.

A velocidade angular inercial do referencial é:

Q =0k (5.1)
onde
27
O=— 5.2
= (52)

T é o periodo da orbita, e o periodo orbital para uma orbita circular é:

T = 2—W'r’?’/z (5.3)

12
Vi
Conectando isso para {2 , n6és achamos:
m
r
12
Sabendo disso, podemos determinar as posi¢oes das duas massas em relagao ao ba-
ricentro. Por defini¢do, as duas massas estao no plano orbital, entdo suas z-coordenada sera

zero. Ja que a linha que conecta m; e my passa pelo baricentro, entao seu y-coordenadas

também devem ser zero.

Nesse caso, s6 precisamos encontrar o x-coordenadas, que podemos fazer a partir

da equacao do centro de massa:
miT1 + Moy = 0 (55)
Precisamos assim de uma segunda equacao independente para resolver x; e xs.
Felizmente, sabemos que a distancia entre as massas é ry5. Resolvendo para xs:

To = T + 119 (56)

Para resolver este conjunto de equacoes, é conveniente definir duas razoes adimen-

sionais:
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o ma (5.7)

mi + may mi + mo

Observe que my = 1 — m;. Agora podemos resolver x; e o em termos destes:

T1 = —TaT12 To = T1T12 (58)

Agora vamos adicionar a massa terciaria, muito menor, ao sistema. Usaremos o
simbolo m para esta massa, sem subscrito. Queremos a equacao do movimento, isto é, a

segunda lei de Newton. Para isso precisamos da aceleragao, que derivaremos da posicao.

A posicao da massa terciaria em relagdo ao baricentro é:

r=uxt+yj + 2k (5.9)

A posicao da massa terciaria em relagao a my é:

ry=(x —xl)g—l—yﬁ' 12k = (x+7r2r12)2+y3 + 2k (5.10)

e a posicao de m relativo a msy é:

ry = (v — 71'17‘12)% + y3' + 2k (5.11)

A segunda lei de Newton requer a aceleragao inercial . Para descobrir isso, primeiro
encontramos a velocidade inercial de m. Precisamos levar em conta o referencial rotativo.
Isso significa que a velocidade e a aceleragdo precisam incluir a rotacao do sistema de
coordenadas:

T =Voog + W X T+ Uy (5.12)

onde vopoag € a velocidade absoluta do baricentro e v, é a velocidade calculada no
sistema de coordenadas movel:

Vo =20+ 97 + 2k (5.13)

Entao podemos encontrar a aceleragao absoluta de m:

’i'::acogﬁ—QX’r‘—i—QX(QXT)+2QX'DT85+GT65 (514)

onde
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Qo = i1+ i + 5k (5.15)
Conectando tudo e simplificando:

A

i = (& — 209 — Q)1 + (§ + 204 — Q%) + 2k (5.16)

Em relacao a forca no corpo terciario, temos a influéncia direta de ambas outras

massas:

onde F; ¢ a forca de m sobre m e Fy é a forca de mso sobre m. As duas forcas sao

encontradas pela lei da gravitacao de Newton:

F1 = _Gwﬁr)l = —%7’1 (518)
1 r1

F2 = —Gwar)g = _@TQ (519)
T3 T3

Combinando a Eq.5.17 e Eq. 5.19 e dividindo por m, nds achamos:

.. H1 H2
F=—=r— —T 5.20
r3 ! r3 2 ( )

Por fim, substituimos por 7 da Equacao 5.16 e dividido por componentes para ter

trés equagoes escalares de movimento para o CR3BP:

T — 2Qy — QZCC = —%(37 + 7'('27"12) — %(l’ — 7T1T12) (521)
1 2
i+ 2Qd — Q% = —H—;y — M—iy (5.22)
ry L)
A ! H2
_m 2 5.23
= L= & (5.23)

5.2.1 Aplicacao do CR3BP: Pontos de Lagrange

As equagoes de movimento apresentadas na secao anterior para o Problema Cir-
cular Restrito de Trés Corpos (CR3BP) sao nao dimensionais e carentes de uma solugao
analitica geral. No entanto, existe um conjunto de cinco pontos onde a massa tercia-

ria encontra equilibrio entre as massas primaria e secundéria.Ou seja, se um objeto for
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colocado em um desses pontos e nao sofrer perturbagoes, permanecera nessa posicao in-
definidamente. Esses locais especificos sdo conhecidos como Pontos de Lagrange.(BATE;

MUELLER; WHITE, 1971)

Segundo Cornish (2023), essas cinco posigoes particulares representam locais nos
quais um objeto de massa menor pode manter uma Orbita constante ao redor de duas
massas maiores. Nos Pontos de Lagrange, a atracao gravitacional exercida por essas duas
massas maiores é exatamente compensada pela forca centripeta necessaria para permitir
que um objeto pequeno se mova em conjunto com elas. Esse desafio matemético, conhecido
como o "Problema Geral dos Trés Corpos', foi inicialmente investigado por Lagrange em
sua obra onde chegou a conclusao que para encontrar esses pontos é necessario aplicar
condicoes de velocidade e aceleragao nulas as equagoes de movimento do problema restrito

de trés corpos, representada em 5.21, 5.22 e 5.23.

Moon's orbit
relative to earth
‘,.-'f
/
/
!
381600 km
_bf-i Apse  Eart
\ line
1
|
!
\
\
Y
\
x\\
e
T

Figura 21 — Localizagao dos cinco pontos de Lagrange no sistema Terra-Lua. Esses pontos
orbitam a Terra com o mesmo periodo da Lua.(CURTIS, 2014)

Dos cinco pontos de Lagrange vistos na Fig. 21 | trés sdo instaveis (L1, L2 e L3),
alinhados ao longo da linha que conecta as duas massas principais. Os outros dois pontos
de Lagrange sdo estaveis (L4 e L5) e formam o vértice de dois tridngulos equilateros, nos
quais as grandes massas ocupam os vértices. L4 lidera a 6rbita da Terra, enquanto L) a

segue.
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5.2.2 A Constante de Jacobi e a Regido de Hill

A constante de jacobi, segundo Murray e Dermott (1999), é a tnica quantidade
conservada conhecida para o problema circular restrito de trés corpos e ela pode ser
encontrada multiplicando a Equacao 5.21 por &, a 5.22 por ¢ e a 5.23 por z. Sendo assim,

a soma subsequente das equagoes resultantes, fornece

. . .. . 1% . . 1% . .
i — 2Q0y — QPod = —r—%(x:c + Toriel) — ?%2(5637 — miT12)
.. . H1 . Ho .
gy + 2Qdy — Vyy = —Syy — Yy
1 T2
sp= Bl 12,
r3 s

Somando os lados esquerdo e direito dessas equacoes, obtemos

Tx+gy+ 22 - 2Qxi+yy) = — ('u; + M;) (v +yy+22)+r12 ( 1'32 - 22“) i (5.24)
oo T3 ry
Rearranjando os termos, temos que
1d ) .9 ) 1d02
- - = 5.25
b+ + 2= 5 (PR ) = 5T (5.25)

Sendo assim apds a soma do lado direito e esquerdo, podemos integrar obtendo

assim a constante de Jacobi

C =20 —2? (5.26)
Mas comumente escrito como
0:102—192(x2+y2)—&—& (5.27)
2 2 L To ’

onde v?/2 é a energia cinética por unidade de massa em relagao ao referencial
rotativo. —pi/ry e —pug/ry sdo as energias potenciais gravitacionais das duas massas
primérias.—Q?(z? + y?) /2 pode ser interpretado como a energia potencial da forga centri-
fuga por unidade de massa induzida pela rotacao do referencial QQ<£L‘% + y}) /2. (CURTIS,
2014)

Ao fixar um determinado valor para C, as superficies de velocidade zero sao identi-
ficadas. A intersecao dessas superficies com o plano xy estabelece as curvas de velocidade
zero, também denominadas Regiao de Hill. Essas curvas delineiam as areas permitidas e

proibidas no plano e correspondem a valores negativos da constante de Jacobi.
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A Fig. 22 fornece informagoes sobre as regides do espaco acessiveis por um satélite
exclusivamente através da troca entre energia cinética e potencial. Esses dados podem
ser utilizados para avaliar a viabilidade de uma espaconave completar uma trajetoria de
retorno livre da Lua a Terra. O retorno livre, nesse contexto, dispensa a necessidade de
propulsao adicional. A depender da trajetoria especifica, a espagonave pode reentrar na

atmosfera terrestre e realizar um pouso seguro, como exemplificado na missao Apollo

13.(WEBER, 2020)
/- Ly
Ly /_\,—\ 5
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(b} €, = —1.6735

f._-\. I-'_ -r-E
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(e) Gy = —1.5683 () Cy = — L5600

Figura 22 — Regioes proibidas (sombreadas) dentro do sistema Terra-Lua para valores
crescentes da constante de Jacobi.[km?/s?].(CURTIS, 2014)

Considere uma espaconave em érbita ao redor da Lua, caracterizada por um valor

de C'= —1.8, o que corresponde ao ponto no eixo superior esquerdo da Fig. 22. Com esse
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valor especifico de (', a espagonave nao possui energia adequada para escapar da érbita

lunar, pois nao atinge nenhuma das regioes sombreadas na figura.

Considere agora a mesma nave espacial, porém, com um valor de C' = —1.6649.
Nessa situagao, se a espacgonave estiver na mesma posi¢ao anterior, sua velocidade tera
aumentado. Esse aumento de velocidade proporciona a nave acesso a uma area expandida
entre a Terra e a Lua. Se a espagonave estiver posicionada inicialmente com a posicao
correta e a velocidade apropriada, torna-se possivel tracar uma trajetoria que conecta a

Lua e a Terra.

Portanto na analise do Weber (2020), a medida que o valor de C' aumenta, ob-
servasse que o espacgo entre a Terra e a Lua se torna cada vez mais acessivel para a
espagonave. Embora a constante de Jacobi nao forneca informagoes especificas sobre as
condicOes iniciais necessarias para uma trajetoria especifica, ela é capaz de indicar se um
conjunto determinado de condigOes iniciais serd ou nao capaz de conduzir a espagonave

ao destino desejado.
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6 Método da Manobra Orbital

6.1 Introducao

O sucesso de uma missao espacial estd intrinsecamente ligado a sincronizagao entre
o ponto de partida da espagonave e a janela de oportunidade de lancamento. Essa delicada
janela, determinada pela posicao relativa da espagonave em relacao ao seu destino, é
crucial para otimizar a eficiéncia e economia de combustivel durante a trajetoria da missao,

sendo necessario um planejamento de transferéncia orbital coerente.( WHEELER, 2009)

Segundo Magramo e McCarthy (2019a), o planejamento de transferéncia orbital
incorpora estratégias de manobra orbital sofisticadas, visando otimizar a trajetéria da es-
paconave. O objetivo principal é nao apenas minimizar os riscos de escape, mas também
maximizar a eficiéncia na conquista de orbitas desejadas ou a chegada a destinos especifi-
cos no espaco. Nesse contexto, a complexidade do desafio estd em encontrar a combinacao
ideal de manobras que permitam a espaconave atingir seu destino com precisao, evitando

trajetérias ineficientes ou desvios indesejados.

Nesse capitulo serd mostrado um estudo inicial da estratégia planejada para a mis-
sao Garatea-L de transferéncia Terra-Lua com foco na visualizacao da Bacia SPA, baseado
nos conceitos até aqui apresentados.No planejamento serda mostrado a compreensao sobre
a técnica de partida escolhida, consideragoes fundamentais a partida de transferéncia para
a Lua, captura dessa transferéncia, assim como a insercao da érbita eliptica do Cubesat

na Lua.

6.2 Planejamento de Transferéncia

O método escolhido de transferéncia foi o de Hohmann de forma direta. A maneira
direta, também conhecida como "classica", é rapida, porém um pouco mais onerosa, pois
utilizasse de mais propelente do que outros métodos. Ela inicia-se na chamada “drbita
de estacionamento” ao redor da Terra com seu apogeu (ponto mais distante da Terra)

para a regiao mais elevada a distancia da Lua ou superior por uma injecao translu-

nar.(BIESBROEK; JANIN, 2000)

Uma transferéncia direta normalmente leva de 2 a 5 dias, sendo a espaconave lan-
cada quando a declinacao da Lua for menor que a inclinagao da orbita de estacionamento
(geralmente igual a latitude do local de langamento). Sendo assim, preferiveis langamentos
de latitudes mais altas (como Cabo Canaveral e Baikonur), onde ha duas oportunidades
de langamento por dia. (BIESBROEK; JANIN, 2000)
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Esta transferéncia direta “classica” é bem difundida e tem reconhecimento garan-
tido, uma vez que foi usada para todas as missoes lunares das décadas de 1960 a 1980,

incluindo as missoes Luna e Apollo.

6.2.1 Partida de Transferéncia para a Lua

No caso proposto o Cubesat partirda de uma o6rbita circular LEO a 300 km de
altitude, sendo sua velocidade orbital de 7,7 km/s, partindo para uma 6rbita translunar
(6rbita de transferéncia) com perigeu a 300 km e apogeu a 384.400 km com uma velocidade

perigeu de 10,8 km/s.

Com os valores apresentados podemos estimar o valor da inje¢ao translunar (TLI)
subtraindo a velocidade orbital LEO com a de perigeu de transferéncia, resultando em
3,1 km/s. A Fig. 23 mostra a forma direta de transferéncia para a lua com os valores de

planejamento inicial.

wRm = 384400 km

Veirc. = 7.73 km/s
. Va=0.19 km/s
Vp = 10.83 km/s | PO

LTO
Aa kmi/s
Moon

Figura 23 — Transferéncia direta para a Lua (BIESBROEK; JANIN, 2000)

E importante destacar que os valores propostos nesse primeiro trabalho serao con-
firmados apos analise da simulagdo concreta no software STK, uma vez que ele possui o
recurso chamado targeting para encontrar o horario de lancamento e o tempo de coast na

orbita de estacionamento, corretos.

6.2.2 Captura de Transferéncia da Lua

Como o momento angular orbital é constante, a velocidade da espagonave diminui
a medida que ela se afasta da Terra. Ao chegar a Lua, a sua velocidade caiu para apenas

0,2 km/s e como a Lua viaja a uma velocidade de 1 km/s, a sonda estard numa o6rbita
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relativa a Lua com uma velocidade de cerca de 0,8 km/s, todos esses valores ja foram

calculados por Biesbroek e Janin (2000) .

Portanto, outro Av deve ser aplicado a espagonave para corresponder a velocidade
da Lua, para ser capturada pela Lua e entao orbitar em torno dela. Isso geralmente ¢ feito
ao passar pelo periselénio, que é o ponto mais préoximo da Lua a Terra em sua Orbita.
Essa é a posicao onde a Lua estd mais proxima do nosso planeta. A distancia entre a
Terra e a Lua varia ao longo de sua oOrbita eliptica, e o periselénio representa o ponto de

aproximacao maxima entre dois corpos celestes.

Apés a chegada no periselénio, é necessario a presenca de uma nova manobra
de inser¢ao em Orbita lunar para que o Cubesat nao faca apenas um swing by na Lua e
escape, devido a trajetéria hiperbolica da mesma. Corrigida a trajetéria com uma manobra
é necessario realizar um segundo Av para a insercdo do satélite em uma Orbita lunar
eliptica com um perigeu de cerca de 300 km (no polo sul lunar) e um apogeu de cerca

de 3 mil km, assim como um argumento do pericentro de 270° para visualizar a bacia no

SPA.
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7 Simulacoes

7.1 Introducao

Para simular as manobras descritas no estudo, utilizamos o software da AGI
(Analytical Graphics Inc.), chamado Systems Tool Kit (STK). O Systems Tool Kit ®
(STK) é uma plataforma de modelagem 2D e 3D amplamente adotada por engenheiros,

analistas de missao, operadores e lideres em mais de 700 organizacoes em todo o mundo.

\nsys

GCOVERNMENT INITIATIVES (AGI)

Figura 24 — Simbolo AGI STK

O STK oferece trés classes de propagadores de érbita para simular uma variedade
de missoes de satélites. Propagar envolve calcular a trajetéria de um objeto ao longo do
tempo, determinada pelo seu estado inicial (posigao e orientagdo em um tempo especifico)
e pelas forcas atuantes, conforme as Leis de Newton. Os propagadores de alta fidelidade
incorporam todos os modelos de forga relevantes, enquanto os de baixa fidelidade consi-

deram apenas alguns efeitos de forgas e ignoram outros. (Analytical Graphics, Inc., 2023)

7.2 Astrogator

STK Astrogator oferece tudo o que os planejadores de missao precisam para desen-
volver, otimizar e validar solugoes de trajetéria prontas para voo, e revela insights criticos
para a missao que podem reduzir os custos gerais do programa. A combinacao de fluxos
de trabalho guiados por GUI e visualizagao 3D torna simples a criacao e compreensao
de missoes complexas. Vocé pode facilmente integrar modelos de motor personalizados,
modelos de forca e variaveis de propagacao que se ajustem as especifica¢oes exatas da sua
missao. O STK Astrogator tem sido usado em missoes que vao desde LEO até GEO, do

Sol até Arrokoth, e muitos lugares entre eles.
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7.2.1 Propagador de drbita

Conforme Belbruno (1987), em seu estudo Lunar capture orbits, a method of cons-
tructing earth moon trajectories and the lunar gas mission, todos os algoritmos de propa-
gadores de érbita utilizam integradores numéricos de passo variavel do tipo Runge-Kutta.
O usuario pode definir o corpo central para a integracao, o modelo de harménicos esfé-
ricos, o modelo atmosférico, os efeitos perturbativos relacionados ao problema dos trés

corpos e a pressao de radiagao solar.

7.2.2 Objetivo da missdo

Os objetivos da simulacao envolvem a execucao de uma sequéncia que comecga
com um langamento a partir de Cabo Canaveral, nos EUA, seguida de uma inser¢ao em
orbita LEO a 300 km. O satélite permanecera nessa Orbita até realizar a manobra de
Injecao Translunar (TLI), que a conduzird até as proximidades da Lua. Finalmente, o
satélite entrara em uma oOrbita lunar com periapse de 300 km, apoapse de 3000 km e um
argumento de pericentro de 270°. (FONSECA, 2023)

7.3 Simulac3o de érbita Terra-Lua para a Bacia Aitken

O modelo empregado na simulacao da transferéncia de Hohmann Terra-Lua neste
trabalho é direto, efetivo e foi embasado em I. A. Graphics (2021) .Nas descrigoes a seguir,

as palavras em negrito correspondem aos comandos dentro do software utilizado.

Primeiro, ao iniciar o aplicativo STK, clique na opc¢ao "Create a Scenario".
Escolha um nome para o projeto, a data de inicio da analise e a data de término. Para a
transferéncia de Hohmann, selecione uma data de término que seja +30 days apos a data
de inicio.

Apo6s a criacdo do novo cenario, deve-se mudar o step size para cada tipo de
missao.Para isso, entra-se na op¢ao 'Scenario Properties', seleciona-se a pagina " Basic

- Time', e altera-se o step size para 3 minutos.
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-] 2D Graphics
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Radar Cross Secti...
-] Laser

Update animation every: 0.0 sec @
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Figura 25 — Criando o cenario no STK

Para melhor visualiacao dos gréaficos em 2D, fazemos as seguintes alteragoes no
"Scenario Properties 2D Graphics - Global Attributes"

General Vehicles Planets

B Show Labels (] Show Ground Tracks/ Routes B Show Orbits

Sensors @ Show Orbits/ Trajectories B Show Inertial Positions
B Show Sensors [] Show Ground Markers @ Show Position Labels
Arcess B Show Orbit Markers ) Show Subplanet Points

B static Highlight
B Animate Highlight

[T Show Elset Number (] Show Subplanet Labels

@ Show Animate Line Area Targets Map Display Options

Line Width: |_ V| @ Show Centroids @ Allow Animate Update

Figura 26 — Ajuste dos graficos 2D

O passo seguinte é incluir os planetas e o veiculo espacial envolvidos nas missoes.
Para ambos os casos, serdao necessarios o Sol, a Terra, a Lua e uma sonda que seguird
a trajetoria. Para isso, abra o menu "Insert STK Objects', como visto na Figura 27
, e adicione trés planetas e um satélite. Na aba "Basic - Definition'de cada planeta,

modifique o corpo central conforme necessario.
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File Edit View Insert Analysis  Scenario
2P0 @e- e B . a-
Search Insert Object - | T

Figura 27 — Local Para inserir os objetos da simulagao

- &g MISSACIunar
=] BO Earth
O B@ Moaen
] B 5un

@ 3¢ SAT GARATEA

Figura 28 — Objetos inseridos

Quando selecionado o Satélite em questao, mude em 'Basic - Orbit'para o pro-

pagador Astrogator.

i

-] Basic
Orbit Propagator: |A5trogator w

Figura 29 — Escolha do Propagador

Nas propriedades deste satélite, na se¢ao "2D Graphics - Attributes (Custom
Intervals)", clique no botao "More'e escolha um tipo de marcador em forma de cir-
culo. Ainda nos graficos 2D, na pagina "Pass", mude ' Ground Track Lead Type'para
"None'e "Orbit Track Lead Type'para "All". Na pagina "8D Graphics - Pass", se-
lecione a opcao "Inherit from 2D Graphics'. Em 'Model", ajuste o tamanho do pixel

para 7 e, em "Detail Thresholds", defina a opcao "Marker, Label'no valor maximo.

As trajetorias das transferéncias sao visualizadas através da janela de gréaficos 3D
do software STK. Para obter uma observacdo de qualidade que facilite a visualizacao
dos parametros orbitais em relagao a Terra, é adicionada uma grade com o sistema de
coordenadas inercial centrado na Terra (ECI). Para isso, selecione as propriedades da
'3D Graphics Windowl'e, na pagina "' Grids", ative as opcoes "Space Grid', "ECI
Coordinates'e "Show Radial Lines'. Na pagina "Advanced', ajuste a opcao "Max
Visible Distance'para le + 010km.

O mesmo procedimento é realizado para a Lua. Duplique a "8D Graphics Win-

dow'no menu " View'e altere o corpo central para a Lua, no icone mostrado na Figura

30.
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Figura 30 — Icone para mudar o corpo central da visualizacéo

7.3.1 Configuracdo da Sequéncia de Controle de Missao - MCS
1. Entrar na pagina do satélite 'Basic - Orbit";

2. Apagar segmentos existentes na MCS;

Propagator: |A5trogator

B-o¢mELDW
F xDbeaX @

AQEREE  Delcte Segment |
tsh Propagate
&-

Figura 31 — Icones iniciais a serem deletados

3. Adicionar um "Target Sequence'seguido de um segmento de langamento, um pro-
pagador, uma manobra e outros dois propagadores, respectivamente. Como na Fi-

gura 32 :

E- ¢ ¢ ®mE [
B xhRX @#%

- :ﬁ:Target Sequence
# Langamento
{atn coast
& Injecdo Translunar
ot Swing By
{« Periselénio
-

-

Figura 32 — Sequéncia de controle de missao inicial

4. Selecionar o segmento "Langamento'e mudar a época para a desejada. Para esta
simulacao a época escolhida foi 29 Apr 2024 00:00:00.000 UTCG.
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:ﬁ:Target Sequence
# Langamento
{atn coast
& Injecdo Translunar
ot Swing By
{« Periselénio
-
-

Figura 33 — Escolha da data e local do langamento

5. Selecionar o segmento "Coast'e ajustar o valor ' Trip"da condicao de parada "Duration'para

Launch: Geodetic

Latitude: 28.6 deg

(] Use State From Previous Segment

Pre-Launch Time:

0 zec

Ll

M Set Mission Elapsed Time Epoch to

— Launch Epoch
Epoch: & 29 Apr 2024 00:00:00.000 UTCG

|9

Longitude: -80.6 deg

|9

Altitude: 0 km

|9

90 minutos, que ¢ aproximadamente uma érbita.

-9

Import Facility
Location...

6. Selecionar o segmento "Injecao Translunar', verificar se o tipo de manobra seleci-
)

onado é impulsivo e mudar a opcao "Attitude Control'para "AThrust Vector'.

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

7. Selecionar o segmento "Swing By'. Mudar o tipo de propagador para "Cislunar'.

Adicionar uma condicao de parada de "R Magnitude'e ajustar o valor ' Trip'para
300000 km. Ainda no "R Magnitude"', mudar o "Refence Point'para Moon,

como na Figura 34. Deletar a condi¢do de parada "Duration'.

Trip:

Telerance:

Reference
Point:

User Cale
Object:

Sequence:

Before:

Initial:

300000 km

Te-09 km

Earth Center

Edit

STOP

/A

-Not Set-

Ll Final:

Filter by: | All Objects

@ Earth
@ Sun
@ Moon

+| E3 Secondary Central Bodies
=] & MISSAOIunar

@ Earth

= Voon]

@ sun

B¢ SAT_GARATEA
+ B0 Templates

Figura 34 — Escolha do ponto de referéncia do R Magnitude

8. Selecionar o segmento "Periselénio". Mudar o tipo de propagador para " Cislunar'.

Ajustar o valor " Trip"da condi¢do de parada 'Duration'para 10 dias. Adicionar
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uma condicdo de parada de "Altitude"com o valor "Trip'de 0 km e com a Lua
como corpo central. Adicionar uma condicao de parada de "Periapsis'com a Lua

como corpo central.

=[]
oy Propagator:  Cislunar
E-oe¢e=E 0% Pag Advanced
2 Stopping Cenditions
B s baXx @® 5 -
- By @ XE
=] @) Target Sequence
B Lancamento On Name |Sequence User Comment Description
& N v Duration |STOP Stop after a specified duration Stop after a specified duration
ik coast
iy ¥  |Alttude |STOP Stop on a specified alttude from the central body | Stop on a specified altitude from the ce
aneuver
o Periapsis | STOP Stop at the point closest to the origin Stop at the point closest to the origin
2 Swing By EEEE |
(& Periselénio
&
&

Trip: w Criterion:
Tolerance:  1€-07 @ Repeat Count: 1
Central —
Body: 100" Max Tiip Times: 10000 ]

Figura 35 — Configuracao Perisélenio

7.3.2 Palpite Para a Injecao Translunar

Apods a configuracao da MCS e um bom palpite inicial de Injecdo Translunar é
possivel usar o recurso targeting para encontrar o horario de lancamento e o tempo de

coast na orbita de estacionamento, corretos.

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

2. Observar a sonda se aproximando da Lua:

i

[ :
e SAT GARATEA

Figura 36 — Estimativa Vista da Terra
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7.3.3 Célculo da Epoca de Lancamento e Tempo de Coast

A utilizagao do targeter para chegar a Lua € 1itil neste momento. Para isso, utilizase
a época de lancamento e o tempo de coast como variaveis de controle. O Astrogator
capaz de variar estes valores até encontrar determinadas restri¢oes impostas. As restrigoes
utilizadas serao Delta Right Asc e Delta Declination, que representam a diferenca dos

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

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

trole, selecionando o icone ao lado do "Epoch". Como na Figura 37

Epoch: & 29 Apr 2024 00:00:00.000 UTCG - |G

Figura 37 — Selecao de Variavel de controle

2. Selecionar o segmento "Coast'e adicionar " Trip"como variavel de controle.

3. Selecionar o segmento "Periselénto", clicar na opcao "Results", "MultiBody',
selecionar "Delta Right Asc'e "Delta Declination'como restrigbes e verificar se

a Lua esta como corpo central em ambos.

4. Selecionar o segmento "Target Sequence', 'Parameters', "'Launch.Epoch'e
ajustar "Perturbation'para 1 minuto e "Max Step'para 1 hora. Selecionar tam-
bém "StoppingConditions. Duration. Trip Value'e ajustar " Perturbation'para
1 minuto e " Max Step'para 5 minutos. A Figura 41, representa a janela que devera

aparecer.

® == =]
|EI€"?GI@; et A Al -MESS I FH-H N

— T vy Oy Fun Mode:
(% Periselénio Apply Changes
‘J -

& Reset Update Run Modes

lterate/Active

Profiles
BF ¥y e X

Name Reset | Apply Mode Status L

Differential Corrector | Reset | Apply | terate Encountered an Error | -Differenti

Figura 38 — Sele¢do de parametros na Target sequence
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Variables Convergence Advanced log  Graphs Scripting

Control Parameters [C] Hide Inactive
Use Name Final Value Last Update| Object | Custom Display Unil| Display Unit
Launch Epoch 29 Jun 2024 00:00:00.000 UTCG -:- uTCo
« |StoppingConditions.Duration. TripValue | 5400 sec 0sec Coast sec
Scal
Initial Value: 20 Jun 2024 00:00:00.000 UTCG @ Perturbation: 60 sec w =t
Method: By initial value -
Correction: 0 sec [wn} Max. Step: 3600 sec [}
= = Value: 1 sec {mim]
&7
Equality Constraints (Results) [ Hide Inactive
Use Hame Desired Value| Current Value| Object | Custom Display Unit| Display Unit;
¥ |Defta_Declination 0 deg 39593 deg | Periselénio deg

Figura 39 — Sele¢ao de parametros na Target sequence

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

Declination'"como 0°.

6. Na pagina "Convergence', aumentar o ' Maximum Iterations", para 100.

7. Mudar a acao do "Target Sequence'para ' Run active profiles'.

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

impostos.

9. Observar a mudanga na janela de grafico 3D:

}
=S SAT-GARATEA

Figura 40 — Cenério apds o primeiro targeting.
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7.3.4 Configuracao da Chegada no Periselénio

Uma vez que a direcao correta da trajetoria esta definida, um bom método para
swing by ou rendezvous em missoes espaciais é o targeting do plano B que permite que a
sonda tenha uma trajetéria hiperbolica especifica ao passar por um determinado corpo. O
plano b é um sistema de coordenadas planar que permite a mira durante uma assisténcia
gravitacional. Vocé pode pensar nele como um alvo anexado ao corpo que esta fornecendo

a assisténcia.

B-PLAME

Central Body
p

E
' u
1
I
1
_UJL_ i
Eafl
— =
Y

L

-l
A m,

Figura 41 — Selecao de parametros na Plano B

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

de 300 km e com argumento e pericentro de 270°, como previsto pela missao. Para isso:

1. Escolha o segmento "Periselénio”, clique na opcao "Results”, abra a pasta
"Multibody", selecione BDotT ¢ BDotR como restrigoes e verifique se a Lua

esta definida como o corpo central em ambos.

2. Selecionar o segmento "Target Sequence”, "Properties", selecionar os parame-
tros de controle "Launch.Epoch", "StoppingConditions. Duration. Trip Value"
e "ImpulsiveMnuvr.Cartesian. XSDU". Em "Equality Constraints", des-
marcar "Delta Right Asc" e "Delta Declination"”, selecionar BDotT ¢ BDotR
e ajustar o valor de BDotR para 4791.6 km e BDotT para 0 km. O valor esco-
lhido para BDotT gera uma Orbita polar e o valor escolhido para BDotR gera

uma orbita de raio 2040 km.

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

impostos.
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(=] [=|[=][=]

Control New Value Last Update Constraint Desired | Achieved | Difference | Tolerance
Lanzamento : Launch Epoch |28 Apr 2024 21:08:44 035 UTCG 0 s=ec Periselénio : BDotR | 4781.6| 4791.7 k| 0.048815 01 km
...onditions Duration Trip\Value 577645 5ec 0 s=ec Periselénio : BDotT| 0 km|0.011188 0.011189 01 km

Figura 42 — Solugao convergida em 0 iteragoes.

7.3.5 Como fazer o Swing By Lunar

Neste ponto da simulacao, apds a chegada ao periselénio, ¢ necessario realizar uma
nova manobra de inserc¢ao em érbita lunar para evitar que a sonda realize apenas um swing
by na Lua e escape devido a sua trajetoria hiperbodlica. O swing by pode ser observado

da seguinte maneira:

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

=1
-] @ Target Sequence
# Langamento

ot Coast

& Injecdo Translunar
ot Swing By
{« Periselénio
& Orbita Lunar
-
J-

Figura 43 — Selecao de parametros na Sequéncia de controle de missao para o swing by
lunar

2. Altere o tipo de propagador para "Moon HPOP Default v10" e ajuste o valor

"Trip" da condicdo de parada "Dwuration"” para 7 dias.

3. Rodar a MCS.

4. Observar a mudanca na janela de graficos 3D da Lua.
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Figura 44 — Sele¢do de pardmetros no cendrio apds o swing by.

7.3.6  Como fazer insercio em Orbita Lunar

Para colocar a satélite em oOrbita especifica em torno da Lua por meio de um

segundo 0V precisa-se adicionar alguns segmentos a MCS.

1. Adicione um novo segmento "Target Sequence"” ao fim da MCS, um segmento de

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

- :ﬂ:Target Sequence
& Lancamento
(o Coast

& Injecdo Translunar
o Swing By
{an Periselénio
-
- :ﬂ:lnsergéo
& Lol
(& QOrbita Lunar

-
-

Figura 45 — Selecao de pardametros na Sequéncia de controle de missdo para inser¢io em
orbita lunar

2. Selecione o segmento "LOI", verifique se o tipo de manobra é impulsivo, mude
o "Attitude Control" para "Thrust Vector", mude o "Thrust Axzes" para
"VNC(Moon)" e sclecione a componente de velocidade "Cartesian X" como

variavel de controle.

3. Selecione o segmento "LOI", abra "Results”, abra a pasta "Keplerian Ele-

ments” e adicione "FEccentricity"” como uma restricao, assim como "Altitude
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Of Periapsis" e "Altitude Of Apoapsis" . Verifique se o corpo central é a Lua

para as trés condigoes.

Selecione o segundo "Target Sequence”, em "Properties”, selecione o parametro
de controle como "Cartesian X" e, como restri¢oes, "FEccentricity"”, "Altitude
Of Periapsis" e "Altitude Of Apoapsis". O valor escolhido para a excentrici-
dade ¢ 0.39846, o da altitude de periapse ¢ 300 km e a de apoapse de 3000 km. Dessa

forma os valores estdo de acordo com o desenvolvimento da missao Garatea-L.

Mudar a acao do "Target Sequence" para "Run active profiles"”.

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

impostos.

o || =] ER

Control New Walue |Last Update Constraint Desired | Achieved | Difference | Tolerance

LI : ImpulziveMnvr. Pointing Cartesian X |-588.349 misec| 0 mizec LOI: Altitude OF Apoapsis | 3000 km | 2899 83 k|-0.17027 k 0.2 km

LOI : Altitude Of Periapsis | 300 km|300.106 k| 0105681 k| 0.2 km
LOI : Eccentricity | 0.398465 | 0.358499 | 3.3833e-0 0.1

Figura 46 — Solugao convergida em 0 iteragoes.

7. Observar o cendrio final da transferéncia de Hohmann.

Figura 47 — Transferéncia de Hohmann para érbita especifica da missao Garatea-L, vista

da Terra
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Figura 48 — Transferéncia de Hohmann para érbita especifica da missao Garatea-L, vista
da Lua

8. Um relatorio detalhado dos resultados obtidos e dos parametros orbitais de cada
parte da sequéncia de controle de missdo pode ser encontrado ao clicar no botao
"Analysis", "Report and Graph Manager", "Installed Styles" e, em se-
guida, "MCS Summary"

7.3.7 Configurar sensor para analise da SPA

Para garantir que a Orbita esteja conforme o planejado e que possamos obter as
informagoes necessarias desse local remoto da Lua, é essencial configurar um sensor com
abertura especifica. Esse sensor permitird uma analise da trajetéria e assegurara a coleta
de dados confidveis, confirmando a correta localizacao orbital e a obtencao das informacgoes

desejadas.

1. Na tela inicial selecione o icone "Imsert Object” e selecione o sensor como objeto.
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Select An Object To Be Inserted: Select A Method:
Scenario Objects gFrDm Sensor File (.sn)
¥ aircraft @@ Area Target &, From STK Data Federate
& Chain . Constellation B8 tnsert Default

#5 Coverage Definition R Facility (=l pefine Properties

& Ground Vehide g Missile

@ Place @ Flanet

¢ £ sateliteCollection 3 satelite

& ship @ Target

@3 Volumetric

Attached Objects

25 Antenna A" Figure Of Merit

& Radar B Receiver

E;‘ Sensor @ Transmitter

Insert a sensor and define its properties

Central Body: Earth ~

) Do nat show me this again Edit Preferences. .. Insert... Close Help

Figura 49 — Selecao de sensor para ser inserido

2. Escolha o satélite no qual o sensor esteja acoplado

B Select Object x
=] ﬁMISSi\OIunar
Y4 SAT GARATEA

Figura 50 — Selecao do satélites simulado

3. Ap¢s abrir o Basic Definition do sensor, selecione em "Sensor Type" o tipo "Sim-
ple Conic" e altere o valor do "Cone Half Angle" para 60 deg. Com esse valor

de dngulo conseguiremos ter uma boa abertura para a visualizacao da SPA.

E Senzorl : Basic Definition

[-] Basic
Definition

Location

Sensor Type: | Simple Conic v|

Simple Conic

Cone Half Angle: 45 deg @

Pointing

Sensor AzEl Mask
Refraction
Resolution

Description

OK Cancel Apply Help

Figura 51 — Parametros de defini¢cao do sensor

4. Na aba "Location", mudar o "Location Type" para "Fixed".
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-] Basic
Definition Location Type:  Fixed
Location Fixed Location
Pointing
Sensor AzEl Mask
Refraction % Okm

Type:  Cartesian

Resolution

Description e Okm
-] 2D Graphics

Attributes

Projection

Z: Okm

Boresight

Display Times
-] 3D Graphics

Attributes

€ € |€

Figura 52 — Parametros de locagao do sensor

5. Na aba "Pointing" mudar o "Pointing Type" para "Targeted", selecionar e

mudar a "Moon" do "Awvailable Targets" para o "Assigned Targets"

Basic
Definition

Location

Pointing Type: | Targeted

Pointing Targeted

Sensor AzEl Mask
Refraction
Resolution
Description

=] 2D Graphics
Attributes
Projection
Boresight
Display Times

-1 3D Graphics
Attributes

Projection

Pulse

Wertex Offset
Vector

Attitude Sphere
Dsta Display

=] Constraints

Boresight Type:  Tracking - Selection filter:
Track Mode: Transpend v @ Planet

About Boresight: Rotate -

Available Targets

Select All Filters

Clear All Filters

Assigned Targets

@ Earth
@ Moon
@ sun

0 © Moon
B

Target Times... Advanced...

18 Save Targeted Pointing Times

Figura 53 — Parametros de target do sensor

6. Ainda em Basic Definition, selecione a aba "3D Attributes"” e coloque em "Pro-

jection" a "Translucency"” em 76 %. Esse valor é importante para que possamos

ver dentro do cone criado se conseguimos captar toda zona da Bacia Aitken.

=] Basic
Definition
Location
Pointing
Sensor AzEl Mask
Refraction
Resolution
Description

=] 2D Graphics
Attributes
Projection
Boresight
Display Times

=) 3D Graphics
Attributes
Projection
Pulse
Vertex Offset
Vector
Attitude Sphere
Data Display

-] Censtraints

0K Cancel

Figura 54

— Parametros de

() Show Boresight Marker
Lines
[ Show Radial Lines
[ Translucent Lines
8 Persist Projected Lines in Space.

[ Persist Partial Central Body Intersection Lines
Projection

% Translucency:  76.000000 I

Interior

OFil

% Tianslucency: 20"

Help

atributos da imagem em 3D do sensor
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7. Em "3D Attributes”, selecione a aba "Projection"” e mude o "Projection Past
Target" para -1734 km. Esse valor ird colocar a base de visualizacao do sensor na

superficie da Lua.

=] Basic

Definition Type Extension Distances

Location All Intersections - Inherit from 2D No v
Pointing
Sensor AzEl Mask

Refraction [7) Use Extension Distance as Maximum
Resolution

Use Range Constraint

Description ° Condent Projection Past Target: -1734km ]|
=1 2D Graphics O Time Varying — =
Attributes
Projection
Boresight

Display Times
=] 3D Graphics
Attributes
Projection
Pulse
Vertex Offset
Vector
Aftitude Sphere
Data Display
-] Constraints

Figura 55 — Parametros de projecao da imagem em 3D do sensor

8. Agora sera possivel ver, quando o satélite chegar na orbita lunar, o sensor e sua

abertura para visualizacao da superficie do polo sul.

2°Hay 2024 03:36:05.908  Time Step: 5.00 sec

Figura 57 — Vista do polo sul lunar e o
sensor
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8 Resultados e Discussoes

8.1 Introducao

Nesta secao, apresentamos e discutimos os resultados obtidos a partir da simulagao
detalhada da transferéncia de Hohmann, realizada com o software STK (Systems Tool
Kit). O objetivo principal foi avaliar a eficicia da transferéncia de uma érbita circular
na Terra para uma Orbita eliptica na Lua, com foco na precisdo do posicionamento do

satélite e na eficiéncia da transferéncia.

8.2 Trajetdria de Transferéncia

A trajetoria da transferéncia para a missao foi executada utilizando o método de
Hohmann de forma direta, conforme detalhado na secao Método da Manobra Orbital. A
escolha por essa transferéncia se deu pela sua eficiéncia em termos de tempo, apesar de
ser ligeiramente mais onerosa em consumo de propelente. A transferéncia direta classica,
amplamente reconhecida e utilizada em todas as missoes lunares das décadas de 1960 a
1980, foi aplicada aqui para garantir a confiabilidade e precisao desejadas. (MAGRAMO;
MCCARTHY, 2019b)

Na simulagao realizada, o Cubesat partiu de uma érbita circular LEO a 300 km
de altitude, com uma velocidade orbital de 7,7284 km/s, e foi injetado em uma 6rbita
translunar com perigeu de 300 km e apogeu de 384.400 km, alcancando uma velocidade no
perigeu de 10,8501 km/s. A injecao translunar (TLI) necessaria foi estimada subtraindo
a velocidade orbital LEO da velocidade no perigeu da o6rbita de transferéncia, resultando
em 3,1216 km/s.

Os resultados da simulagao no software STK confirmaram os valores estimados,
demonstrando a convergéncia esperada. A precisao do método de simulacao foi validada,
destacando a importancia do recurso targeting do STK para encontrar o horario de lan-

¢amento e o tempo de coast na érbita de estacionamento corretos.

O momento de lancamento foi ajustado para 28 Apr 2024 21:08:44.035 UTCG,
partindo do Cabo Canaveral. Essa escolha foi estratégica, pois a declinacao da Lua durante
o lancamento era menor que a inclinagdo da orbita de estacionamento, proporcionando

duas oportunidades de langamento por dia.

A tabela abaixo compara os valores idealizados e calculados por Biesbroek e Ja-
nin (2000) com os valores obtidos na simulagdo, evidenciando a precisdo alcangada na

trajetoria de transferéncia:



8.2. Trajetoria de Transferéncia

Caso Tempo Velocidade Velocidade Av
de transferéncia | Orbital (km/s) | Perigeu (km/s) | (km/s)
Simulacao 4 dias 7.7284 10.8501 3.1216
Dados .
ESA - Bulletin 2 - 5 dias 7.7 10.8 3.1

Tabela 1 — Comparacao entre a simulacao e a referéncia para a transferéncia de Hohmann
(BIESBROEK; JANIN, 2000)

A simula¢ao demonstrou que os valores convergiram com os esperados, garantindo
que a trajetéria planejada fosse seguida com alta precisao. Isso é crucial para minimizar
a necessidade de correcoes orbitais subsequentes, preservando o combustivel valioso para

a missao.

8.2.1 Eficiéncia da Transferéncia

Os resultados de Av foram notaveis e esclarecedores. A simulacao confirmou a
presenca de velocidade hiperbodlica de excesso nas transferéncias de Hohmann, como pre-
visto pela teoria. No contexto das simulacoes de Hohmann, o modelo das patched conics
indica que, para aproximacgoes em raios de periselénio menores, o valor de v,, deve ser
maior, o que resulta em um Awv de transferéncia maior. Por exemplo, conforme o Belton
et al. (1994), na missdo Clementine, o Av de injegao foi de aproximadamente 3.1 km/s
para uma transferéncia lunar. Da mesma forma, no relatério da NASA (1971), a missao
Apollo 11, o Av de injegao foi de cerca de 3.05 km/s para a mesma manobra. Estes va-
lores evidenciam um comportamento consistente com a teoria, onde o aumento do Awv é

diretamente proporcional a proximidade do periselénio.

A seguir, apresentamos uma tabela detalhando os valores de Awv para cada fase da
transferéncia, obtidos na nossa simulacao e comparados com os dados histéricos das mis-
soes Clementine e Apollo 11. Esta comparacao fornece uma visao clara das similaridades
e diferencas entre os dados simulados e os dados reais das missoes passadas, destacando

a precisao e a validade do nosso modelo de simulacao.

Missio Injecao Captura | Circularizagao
Translunar (km/s) | (km/s) (km/s)
Garatea,_ L 3.1216 0.897 0.589
Clementine 3.1 0.7 0.5
Apollo 11 3.05 0.8 0.6

Tabela 2 — Comparacao dos valores de Av para diferentes fases da transferéncia, obtidos
na simulacao e em missoes anteriores. (BELTON et al., 1994) e (NASA, 1971)
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8.3 Precisao do Posicionamento

8.3.1 Desvio do Periapsis e Apoapsis

A manobra de inser¢ao orbital foi bem-sucedida, resultando em uma 6rbita eliptica
com um perigeu de aproximadamente 300 km e um apogeu de cerca de 3.000 km, conforme
planejado. O desvio do periapse e apoapse em relagao aos valores previstos foi minimo,
demonstrando a alta precisao das manobras realizadas. Esta precisao é crucial para ga-
rantir que o satélite possa realizar suas observacoes cientificas com a maxima eficicia e
minimizar a necessidade de correcoes orbitais subsequentes, que consomem combustivel

valioso.

Os dados obtidos da simula¢ao mostram que os valores de desvio padrao para o
periapse e o apoapse foram de 0.1051 km e 0.1702 km, respectivamente. Estes valores
estao dentro da tolerancia permitida na época da missao Clementine, onde os desvios
eram aceitaveis até 10 km para o periapse e 20 km para o apoapse. (BELTON et al.,
1994)

Apos a chegada no periselénio, foi realizado com sucesso uma nova manobra de
insercao em oOrbita lunar para que o Cubesat nao fizesse apenas um swing by na Lua
e escapasse devido a trajetéria hiperbdlica. Com a trajetéria corrigida através de uma
manobra inicial, foi realizado um segundo Av para a insercao do satélite em uma orbita
lunar eliptica. Esta drbita eliptica, com um perigeu de cerca de 300 km (no polo sul lunar)

e um apogeu de cerca de 3.000 km, foi ideal para as operacoes planejadas da missao.

A seguir, apresentamos uma tabela detalhando os valores requeridos e obtidos na
simulagao para o perisélio, altitude de periapse, altitude de apoapse e excentricidade. Estes

valores mostram que a simulagao convergiu com sucesso para os parametros desejados.

Parametro | Valor Requerido | Valor Simulacao | Desvio
Perisélenio
BDotR (km) 4791.6 4791.7 0.04881
Perisélenio
BDotT (km) 0 0.0111 0.0111
Altitude de 3000 2099.83 0.17027
Apoapse (km)
Altitude de 300 300.106 0.10561
Periapse (km)
Excentricidade 0.398465 0.398499 0.00366

Tabela 3 — Comparacao dos valores requeridos e obtidos na simulagao para diferentes
parametros orbitais

Em resumo, a missao demonstrou uma notavel precisao no posicionamento orbi-

tal do satélite, com desvios minimos no periapsis e apoapsis. Os resultados da simulacao



8.3. Precisao do Posicionamento 78

podem ser verificados no Apéndice A e confirmam que a trajetoria de transferéncia esco-
lhida é eficiente e eficaz, validando tanto o método de Hohmann de forma direta quanto

a utilizagao do software STK para o planejamento e execugao da missao Garatea-L.

8.3.2 Instrumentacdo e Capacidade de Observacao

Para realizar observacoes detalhadas da superficie lunar, especialmente nas regices
polares e na Bacia Aitken, foi idealizada uma camera que possui uma boa abertura de
no minimo 60° e alcance maior que 300 km. A cadmera multiespectral HyperScout 2 da
Cosine Measurement Systems. A escolha do HyperScout 2 provou ser a melhor escolha
devido as suas varias caracteristicas benéficas, porém ha algumas limitagoes que devem

ser consideradas.(cosine, 2024)

cosine|

T

Figura 58 — Camera hiperespectral HyperScout 2 (cosine, 2024)

Pontos Positivos do HyperScout 2 para a Missao da Bacia Aitken

o Compatibilidade e Peso: O HyperScout 2 é projetado especificamente para Cu-
beSats, incluindo formatos 6U, e pesa cerca de 1.7 kg. Isso é ideal para as restrigoes
de tamanho e peso dos satélites 6U, garantindo que a carga ttil nao exceda as

limitagoes estruturais do satélite.

» Capacidades Hiperespectrais: O HyperScout 2 oferece imagens hiperespectrais,
permitindo a identificacdo de assinaturas espectrais especificas do gelo e da agua.
Esta capacidade é essencial para detectar gelo ou agua na superficie lunar, especi-

almente em regioes como os polos, onde a presenca de agua ¢ mais provavel.

« Resolugao Espectral: A alta resolugao espectral do HyperScout 2 permite uma
analise detalhada das caracteristicas da superficie lunar. Isso é crucial para a detec-

¢do precisa de depdésitos de gelo de dgua e outros minerais de interesse cientifico.
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Pontos Negativos do HyperScout 2 para a Missdao da Bacia Aitken

« Resolugao Espacial Limitada: Embora a resolucao espectral do HyperScout 2
seja alta, a resolugao espacial pode ser limitada em comparacao com outros ins-
trumentos maiores. Isso pode afetar a capacidade de capturar detalhes finos na

superficie da Bacia Aitken, o que é importante para estudos geoldgicos detalhados.

o Consumo de Energia: O HyperScout 2, como muitos instrumentos hiperespec-
trais, pode ter um consumo de energia relativamente alto. Para um CubeSat 6U, a
gestao eficiente da energia ¢ crucial, e o uso intensivo do HyperScout 2 pode exigir

um planejamento cuidadoso do or¢amento de energia do satélite.

o Capacidade de Armazenamento e Processamento de Dados: A quantidade
de dados gerados por um instrumento hiperespectral como o HyperScout 2 é signifi-
cativa. Isso pode sobrecarregar as capacidades de armazenamento e processamento
do CubeSat, exigindo solugoes eficazes para a transmissao e o processamento dos

dados coletados.

A camera multiespectral HyperScout 2 da Cosine Measurement Systems é uma
boa escolha para o sucesso das observagoes cientificas, confirmando sua adequacao para
missoes de exploragao espacial exigentes. Apesar de algumas limitagoes, como a resolu-
cao espacial e o consumo de energia, os beneficios do HyperScout 2, especialmente suas
capacidades hiperespectrais, superam os desafios, tornando-a uma escolha excelente para

a visualizacao de gelo e dgua na superficie lunar.
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9 Conclusao

Os resultados apresentados neste trabalho foram embasados tanto teoricamente,
com base em uma extensa literatura de cientistas renomados na area da astrodinamica,

quanto na pratica, através do uso de um software da NASA de alta confiabilidade.

A trajetéria de transferéncia para a missao foi realizada utilizando o método de
Hohmann, conhecido por sua eficiéncia em termos de tempo, apesar de ser ligeiramente
mais oneroso em consumo de propelente. Este método foi escolhido devido a sua ampla
aplicacao e confiabilidade nas missoes lunares das décadas de 1960 a 1980. A simulagao
realizada no software STK confirmou os valores estimados para a injecao translunar,
destacando a importancia do recurso targeting para determinar o horario de langamento

e o tempo de coast corretos.

Os resultados mostraram uma precisao elevada nas manobras orbitais, minimi-
zando a necessidade de correcoes subsequentes e preservando combustivel valioso para a
missao. A insercao orbital resultou em uma érbita eliptica com um perigeu de aproxima-
damente 300 km e um apogeu de cerca de 3.000 km, dentro das tolerancias estabelecidas
em missoes passadas como a Clementine. A simulacao demonstrou que os valores de des-
vio padrao para o periapse e o apoapse estavam dentro dos limites permitidos, garantindo

a eficacia das observagoes cientificas planejadas.

A escolha da camera hiperespectral HyperScout 2 da Cosine Measurement Sys-
tems é uma 6tima predicdo para o sucesso da missao, apesar de algumas limitagoes. A
HyperScout 2, projetada especificamente para CubeSats, oferece capacidades hiperespec-
trais essenciais para a detecgdo de gelo e dgua na superficie lunar. Embora apresente
desafios como consumo de energia e capacidade de armazenamento, seus beneficios supe-

ram as limitacoes, tornando-a uma excelente escolha para a missao.

Com os resultados obtidos, acredita-se que os objetivos propostos foram alcanca-
dos. Espera-se que este trabalho tenha utilidade para a comunidade cientifica, e espe-
cialmente para a missao Garatea-L. que ainda estd em fase de desenvolvimento. Desta
forma, este estudo contribui para o crescimento continuo e diversificagdo das aplica¢oes

de trajetérias em missoes espaciais.
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Apéndice

Relatério da Missao

Satellite-SAT_GARATEA

A

Maneuver Num.  Segment Start Time (UTCG) Delta V (m/sec)
1 Sequence.TLI 28 Apr 2024 22:55:00 3120.00
2 Sequence.LOI 1 May 2024 22:53:04 589.34

Global Statistics

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

4914 .613
3709.345
835.252

84

Fuel Used (kg)

653.719
181.533



