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Resumo

Este trabalho teve como objetivo a simula¢do de uma missao orbital partindo da Terra para orbi-
tar o ponto lagrangeano L1 do sistema Sol-Terra, visando uma futura andlise de comportamento
solar. Com uma descricdo detalhada da teoria de Mecénica Orbital, o Problema Restrito de 3
Corpos e Pontos de Lagrange, foi possivel explicar os conceitos necessarios para a realizacao
desta simulagdo. Além disso, a missdo foi contextualizada por outras missdes que tinham o
mesmo objetivo de observar o Sol na posicdo L1, como a SOHO, ISSE3 e Aditya-L1. Estas
missdes oferecem base solida para projetos semelhantes, desde manobras a resultados espera-
dos. Entdo a simulacdo da missado foi feita com o auxilio do software STK - System Tool Kit,
onde foram utilizadas as ferramentas Analysis Workbench e Astrogator para a modelagem da
missdo e andlises. Na simulacao foi utilizada uma trajetdria balistica eficiente em combustivel
para alcancar o ponto lagrangeano, seguido por ajustes finais para captura na orbita Halo, ideal
para observacdo solar continua. Por fim, foi alcancado o objetivo de implantar o satélite no
ponto desejado, em 6rbita Halo em torno de L1. Além da modelagem da trajetdria, foi realizada
a configuracdo de um sensor solar na simulagdo, com andlise geométrica de visada e validacao

da resolugdo angular.

Palavras-chave: Problema Circular Restrito de 3 Corpos, Pontos de Lagrange, Problema de

n-corpos, Manobras Orbitais.



Abstract

This paper has as objective to simulate an orbital mission leaving Earth to orbit Lagrange point
L1 of the Sun-Earth System. It aims for future analysis of Solar behavior. With a detailed de-
scription of the Orbital Mechanics theory, the Three-Body Problem, and the Lagrange Points,
it was possible to explain the necessary concepts to fulfill this simulation. Besides, the mission
has been put into context by other missions with the same goal of observing the Sun in L1
position, such as SOHO, ISSE3, and Aditya-L.1. These missions offer a solid basis to similar
projects, from maneuvers to expected results. Therefore the mission simulation has been made
with the assistance of STK - System Tool Kit - software, with which Astrogator and Analysis
Workbench tools were used for modeling and analysing the mission. In the simulation a fuel
efficient ballistic trajectory has been used to reach the Lagrange Point, followed by final ad-
justments for capture in Halo orbit, ideal for continuous solar observation. At last, the objective
of implanting the satellite on the desired point, in Halo orbit around L1, has been achieved. In
addition to trajectory modeling, a solar sensor was configured in the simulation, with geometric

analysis of the view and validation of the angular resolution.

Key-words: Three-Body Problem, Lagrange Points, n-Body Problem, Orbital Maneuvers.
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1 Introducao

O estudo do Sol remonta as civilizacdes antigas, hd milhares de anos. Desde os primor-
dios da humanidade, o Sol desempenhou um papel central na vida das pessoas, sendo observado
e interpretado de diversas formas por culturas ao redor do mundo. Mas apenas no ultimo século
houveram tecnologias suficientes para estudo e observacdo do Sol de forma mais préxima, por

meio de satélites e observatorios.

Em marco de 1961, a NASA langou a primeira missao de explora¢do do Sol. Segundo
a NASA (2022), o P 14, também conhecido como Explorer 10, foi lancado com o objetivo de
investigar os campos magnéticos e o plasma a medida que a espaconave passava pela magne-
tosfera terrestre e entrava no espaco cislunar. O satélite foi colocado em uma Orbita altamente
eliptica. Devido a vida util limitada das baterias da espagonave, os Unicos dados tteis foram
transmitidos em tempo real durante 52 horas na por¢ao ascendente da primeira Orbita. A distan-
cia da Terra quando a ultima informacao util foi transmitida era de 42,3 raios terrestres, € a hora
local neste ponto era 2.200 horas. Toda a transmissao cessou vdrias horas depois. Na Figura 1,
estd disposto um modelo do Explorer 10, que se encontra no Steven F. Udvar-Hazy Center, no

Museu do Ar e Espaco.

Figura 1 — Modelo Explorer 10 no Museu do Ar e Espaco.
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O ponto L1 é especialmente importante por estar localizado entre os dois corpos prima-
rios (o Sol e a Terra), tornando-se um local estratégico para espagonaves. Ele permite a observa-
¢ao continua desses corpos, comunicag¢ao ininterrupta com a Terra e uma visao clara dos corpos
celestes. Essas oOrbitas s@o ideais para missdes cientificas que atuam como um observatdrio solar
em torno de L1. (ISRO, 2023)

Espaconaves destinadas a observagdo solar foram posicionadas em 6rbitas ao redor do
ponto L1 no sistema Sol-Terra. Localizado a aproximadamente 1,5 milhdo de quilometros da
Terra (ou 1/100 da distancia até o Sol), o ponto L1 estd além da magnetosfera terrestre, pro-
porcionando um ambiente ideal para estudos solares. Entre as missdes destacadas estdo o Inter-
national Sun-Earth Explorer 3 (ISEE-3), lancado em agosto de 1978; o Solar and Heliospheric
Observatory (SOHO), lancado em dezembro de 1995; e o Advanced Composition Explorer
(ACE), lancado em agosto de 1997.

Em 1978, em missdo conjunta da NASA e da ESA, foi langada a International Sun-Earth
Explorer 3 (ISEE-3) para estudar as interacdes entre o vento solar e a magnetosfera terrestre,
sendo a primeira sonda posicionada em 6rbita Halo no ponto de Lagrange L.1. Em 1983, foi re-
direcionada e renomeada como International Cometary Explorer (ICE), tornando-se a primeira
sonda a atravessar a cauda de um cometa, o Giacobini-Zinner, em 1985. A missdo contribuiu
significativamente para o entendimento das interagdes entre o vento solar, a magnetosfera e os
cometas. (SCIENCE, 2017)

Na Figura 2 encontra-se uma representacdo das manobras realizadas pelo ISSE3, do

lancamento até a sua orbita Halo no ponto L1.

ISEE3 MANEUVERS FROM LAUNCH
TO HALO ORBIT
TO COMET EXPLORATION

Figura 2 — Visualizagdo das manobras do ICE. (WIKIPEDIA, 2023)
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Nas décadas seguintes, diversas missdes foram realizadas por satélites posicionados
no ponto de Lagrange L1. Dentre elas, destaca-se o ACE (Advanced Composition Explorer),
lancado em 1997, com o objetivo de observar particulas do vento solar e de origem galdctica.
Outra missdo relevante foi o DSCOVR (Deep Space Climate Observatory), lancado em 2015,
destinado ao monitoramento do clima e do tempo, além da observacdo do espago profundo
da Terra, conforme relatado pela ISRO (2023). O mais recente é o caso do observatorio solar
indiano, Aditya, lancado em 2023 e inserido em sua 6rbita alvo em janeiro de 2024, dedicado
ao estudo abrangente do Sol. Sua trajetéria partindo da Terra e sendo inserida em 6rbita Halo

em torno de L1 pode ser visualizada na 3.

Halo orbit insertionin L1 'L _ ‘ ‘ I‘ L ‘ |

Cruise Phase
Earth SOI Exit

1.5 million km
®/ g3
— Aditya-L1
Earth centered trajectory from
orbit transfer Earth to L1.

Figura 3 — Tragetdria da missao do Aditya-L1. (ISRO, 2024)

O SOHO (Observatério Solar e Heliosférico) € o satélite de observacdo solar posicio-
nado em L1 com maior longevidade operacional. Desenvolvido em colaboracio entre a NASA
e a ESA, foi lancado em dezembro de 1995 com o objetivo de estudar o Sol, desde as camadas
mais profundas de seu niucleo até sua coroa externa e o vento solar. Originalmente planejado
para operar até 1998, a missao foi estendida indefinidamente, permitindo a coleta continua de
dados que expandiram significativamente o conhecimento sobre a atividade solar. Entre suas
principais contribuicdes estd a descoberta de mais de 5.000 cometas, além da identificacdo da
origem do vento solar rdpido, localizado nas extremidades dos campos magnéticos em forma de
colmeia que circundam grandes estruturas borbulhantes proximas aos polos solares (SCIENCE,
2024). Posicionado estrategicamente no ponto de Lagrange L1, o SOHO mantém uma obser-
vagdo continua do Sol, fornecendo imagens detalhadas e dados essenciais sobre tempestades
solares e suas dinamicas. Suas investigacOes abrangem desde a estrutura interna do Sol e sua
superficie visivel até as regides mais distantes da heliosfera, onde o vento solar interage com
particulas do meio interestelar (OVERVIEW, s.d.).
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1.1 Objetivos

1.1.1  Objetivos Gerais

O objetivo principal deste trabalho € realizar a simula¢do de uma missdo orbital que
parte da Terra rumo a uma 6rbita Halo na vizinhanca do ponto lagrangeano L1 do sistema Sol-
Terra, incluindo a modelagem e andlise do desempenho de um sensor de observacdo solar. A
simulacdo visa validar a geometria do sensor e sua resolucao angular, assegurando a fidelidade

do modelo para futuras analises de observacao solar.

1.1.2 Objetivos Especificos
Os objetivos especificos se dividem nos seguintes itens:

» Revisar os conceitos tedricos relacionados ao Problema Circular Restrito de Trés Corpos

(PCR3C), com énfase na aplicagdo a mecanica do voo espacial em pontos lagrangeanos.

* Descrever detalhadamente o uso do software System Tool Kit (STK) para a simulagédo da

missao orbital, contemplando a configuragdo da trajetéria e as manobras orbitais.

* Modelar um sensor de observacdo solar com base em parametros geométricos represen-
tativos, configurando seu campo de visd@o e demais caracteristicas no ambiente de si-
mulacdo. Assim, gerando visualizagdes tridimensionais que evidenciem a orientagcdo e

cobertura do sensor em relagdo ao Sol durante a missdo simulada.

* Calcular e validar a resolucio angular do sensor simulado, comparando os resultados com

dados de referéncia para garantir a precisdo do modelo.

1.2 Motivagao

Estudar o Sol por meio de satélites € essencial para compreender os mecanismos fisicos
que regem a atividade solar, como erupcoes, ejecdes de massa coronal (CMEs) e variagcdes no
vento solar. Esses fendmenos t€ém impacto direto no clima espacial e, consequentemente, sobre
tecnologias vitais para a sociedade, como satélites de comunicagdo, sistemas de navegacio por
GPS, redes elétricas e missdes tripuladas. A observacdo continua do Sol permite ndo apenas
antecipar eventos de risco, mas também aprofundar o conhecimento sobre a evolugdo estelar
e o comportamento do ambiente espacial préximo a Terra. Nesse contexto, a simulacdo de
sensores embarcados em satélites solares surge como uma ferramenta valiosa para compreender
a capacidade de monitoramento, o desempenho geométrico e as limitacdes desses instrumentos

em missoes reais.
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1.3 Justificativa

O monitoramento solar € essencial para antecipar eventos como tempestades geomag-
néticas, que afetam sistemas criticos na Terra e no espago. Satélites em L1 cumprem papel
estratégico nesse contexto, € a simulacao virtual de sensores permite validar parametros como

campo de visdo, resolu¢do angular e alinhamento com o Sol.

Com o uso de ferramentas como o STK, € possivel integrar a andlise da dindmica orbital
ao desempenho do sensor, testando cendrios operacionais e estratégias de apontamento. Este
trabalho utiliza essa abordagem para simular um sensor solar, contribuindo para o planejamento

e a confiabilidade de futuras missdes espaciais.

1.4 Estrutura do Trabalho

A estrutura do presente trabalho, a partir desta se¢do, estd organizada da seguinte forma:

* Capitulo 2 - Monitoramento: este capitulo serd dedicado a contextualizagdo e descri¢do

de sensores de monitoramento solar.

 Capitulo 3 - Fundamentagdo Tedrica: neste capitulo, serdo discutidos os principais con-
ceitos relacionados ao Problema Circular Restrito de 3 Corpos, Pontos de Lagrange e a
Orbita Halo;

* Capitulo 4 - Metodologia: sera descrito como o software STK foi utilizado para a simula-
cdo da manobra orbital desejada, esta sendo uma missdo Terra-Sol no ponto lagrangeano
L1. Este capitulo também aborda o sensoriamento escolhido para a missdo e como ele

serd usado para validag¢do da simulagdo;

* Capitulo 5 - Aplicagdo: serdo detalhados os procedimentos utilizados na simulagcdo de
uma missdo Terra-Sol, incluindo uma explicacdo detalhada da Secdo 4 e os resultados

esperados;

* Capitulo 6 - Resultados: este capitulo apresenta todos os resultados obtidos com este

trabalho, validando os métodos utilizados.

* Capitulo 7 - Consideracdes Finais: serdo resumidas as atividades e os resultados obtidos.
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2 Monitoramento Solar

A observagdo continua do Sol é fundamental para o entendimento da dinamica solar e de
seus efeitos sobre o ambiente espacial proximo a Terra. Com o avango da engenharia aeroespa-
cial, tornou-se possivel realizar esse monitoramento com maior precisdo por meio de sensores
embarcados em satélites, especialmente em missdes posicionadas no ponto de Lagrange L1,

cuja relevancia ja foi discutida anteriormente.

Este capitulo apresenta os principais tipos de sensores utilizados na observagdo solar,
como corondgrafos, espectrometros e detectores de particulas, com énfase nas aplicagdes volta-
das a coleta de dados fisicos e espectrais da coroa solar e do vento solar. A andlise é conduzida
com base em uma missao simulada, inspirada em missdes reais a fim de compreender como sen-
sores configurados em L1 podem ser empregados na detec¢do € monitoramento de fendmenos

solares relevantes, como ejecdes de massa coronal e variagdes na radiacdo solar.

2.1 Sensores de Monitoramento Solar

Diversas missdes de observacao solar empregam sensores especializados para coletar
dados sobre a atividade solar e o meio heliosférico. Entre os principais tipos de sensores utiliza-
dos destacam-se os Corondgrafos, Espectometros, Magnetdmetros, Radidmetros Direcionais,
Sensores UV e Raios X, Imagens em UV Extremo e Telescopios Solares. A seguir serd ex-
plicado brevemente o funcionamento de cada um desses sensores. Nas figuras 4, 5, 6, 7 e 8

encontram-se representativos de cada um deles.

» Corondgrafos: Introduzidos na astronomia em 1931 com o objetivo de reproduzir arti-
ficialmente um eclipse total do Sol, os corondgrafos sdo instrumentos Opticos projetados
para bloquear a luz direta da fotosfera solar. Dessa forma, permitem a observacao da co-
roa solar, que normalmente sé € visivel durante eclipses naturais. Esses instrumentos sio
essenciais para a detec¢cdo de ejecdes de massa coronal (CMEs), fendmenos que podem
afetar o ambiente espacial terrestre. Embora muitos corondgrafos utilizem campos de vi-
sdo amplos, modelos com angulos mais estreitos também sdo empregados, dependendo
do alvo especifico e da faixa espectral observada. (COSTA, 2013).
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Figura 4 — Imagem obtida pelo corondgrafo Lasco C2 no dia 02/07/2025.
Fonte: NASA (2021) .

* Espectrometros: Instrumentos que decompoem a radiag@o solar em seus comprimentos
de onda, permitindo a andlise detalhada das propriedades fisicas da atmosfera solar, como
temperatura, densidade e composi¢ao do plasma. Sdo amplamente usados para detectar
emissdes em faixas do ultravioleta extremo (EUV) e raios X, essenciais para entender
processos dindmicos e estruturas na coroa solar. O campo de visdo estreito de espectro-
metros, muitas vezes modelado com geometrias tipo Simple Conic com cone half angle
reduzido, permite alta resolu¢do espacial. (DELABOUDINICRE et al., 1995)
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Figura 5 — Primeiro espectro capturado em 21 de abril de 2020 pela Investigacdo Espectral do

Ambiente Coronal (SPICE).
Fonte: SPICE (2020).
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* Magnetometro: Magnetdmetros sdo dispositivos sensiveis projetados para medir a inten-
sidade e a direcdo de campos magnéticos com alta precisdo. Seu principio de funciona-
mento baseia-se na interacdo entre um campo magnético externo e um material sensivel
interno, resultando em um sinal elétrico proporcional a intensidade do campo detectado.
Existem diversas tecnologias disponiveis, como os magnetdmetros de fluxo, de efeito
Hall e de precessdo de prétons, cada uma adequada a diferentes faixas de sensibilidade e
aplicacdes. Esses sensores sdo essenciais em estudos do campo magnético interplanetdrio
e no monitoramento de variacdes magnéticas associadas a atividade solar (DOMINGO;
FLECK; POLAND, 1995a; ISRO, 2023Db).

Figura 6 — Exemplo representativo do magnetdometro (MFI) da missdo Wind, montado em um
braco afastado da nave para minimizar interferéncia magnética da prépria espago-

nave.
Fonte: NASA Goddard Space Flight Center (2025b).
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* Radiometros Direcionais: Medem a irradiancia solar em faixas espectrais especificas,
permitindo quantificar a energia incidente e suas variagdes. Embora normalmente pos-
suam campos de visdo amplos, versdes com angulos estreitos podem ser usadas em simu-

lacdes que exigem alta precisdo angular. (FROHLICH et al., 1995)
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Figura 7 — Representacdo esquemadtica dos instrumentos a bordo do Aditya-L1, onde o radio-

metro direcional estd fixado no topo voltado para o Sol.
Fonte: Bhardwaj et al. (2025).

* Sensores UV e Raios X: Sensores sensiveis as faixas de radiacio ultravioleta e raios X
sao amplamente utilizados na observagdo solar, devido a capacidade de detectar emis-
sOes associadas a regides altamente energéticas do Sol. De acordo com Phillips (1995),
sensores UV sdo utilizados para captar radiagao emitida por regides ativas do Sol, en-
quanto sensores de raios X detectam emissdes de alta energia da coroa solar. Ambos
sdo fundamentais para identificar eventos solares intensos, como explosdes e erupcoes,

contribuindo para o monitoramento do clima espacial.

Figura 8 — Imagem representativa do Telescopio de Raios X (XRT) a bordo da missdo Hinode
Fonte: GOLUB, L. et al. (2007b).
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* Imagens em UV Extremo: Sensores de imagem em UV extremo operam em comprimen-
tos de onda inferiores a 200 nm, englobando a faixa do vacuo UV. Esses instrumentos sdo
capazes de registrar estruturas dindmicas da coroa solar, como loops magnéticos, buracos
coronais e regides de aquecimento intenso. Além de sua aplicacdo em astrofisica, sdo uti-
lizados em pesquisas atmosféricas e ambientes de alta energia, devido a sua sensibilidade
a radiacdo de curta frequéncia (DELABOUDINIGRE et al., 1995).

Figura 9 — Monitor MAVEN Extreme Ultraviolet (EUV).
Fonte: Eparvier, F.G. et al. (2015).

A Tabela 2.1 sintetiza os principais tipos de sensores empregados em missdes espaciais
dedicadas a observacgao solar. Cada tipo de instrumento € apresentado com base em seu principio
de funcionamento, as varidveis fisicas que € capaz de monitorar, os fendmenos solares aos quais

estd associado e as principais missdes que fazem uso de sua tecnologia.

Esses sensores desempenham papel fundamental na coleta de dados para o estudo da di-
namica solar, permitindo desde a detecc@o de emissoes eletromagnéticas em diferentes faixas do
espectro (como o ultravioleta extremo e os raios X) até a medi¢do direta de particulas do vento
solar. A diversidade de instrumentos reflete a complexidade dos processos fisicos envolvidos na

atividade solar e a necessidade de abordagens complementares para sua investigagao.

Assim, a tabela serve como um panorama comparativo que auxilia na compreensao das
estratégias de sensoriamento remoto adotadas em Orbita, oferecendo uma visdo integrada das

ferramentas utilizadas para monitorar e compreender o comportamento do Sol.
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Tabela 1 — Principais sensores utilizados para observagdo solar

Sensor Variaveis Monito- Atividades Sola- Exemplos de Mis-
radas res Monitoradas  soes
Corondgrafo Estrutura da coroa, Ejecoes de Massa SOHO, Aditya-L1
brilho, densidade Coronal (CMES),
do plasma loops coronais
Magnetometro Campo magnético Sinais precursores SOHO, Wind,
solar e IMF de flares e tempes- Aditya-L1
tades geomagnéti-
cas
Espectrometro Temperatura, Flares solares, di- SOHO, IRIS, Hi-
(UV/EUYV) densidade, compo- namica da coroa, node
sicdo, velocidade regides de recone-
do plasma xa0
Radiometro Di- Irradidncia total e Variagdes de TSI, SOHO, Aditya-L1
recional espectral, modula- ciclos solares
¢ao solar
Imagem em UV  Estruturas  coro- Flares solares, SOHO, SDO,
Extremo nais, regides ativas, aquecimento coro- Aditya-L1

emissoes de ions

nal, dindmica de

regides ativas

Fonte: Adaptado de Domingo et al. (1995a), Wertz e Larson (1999), ISRO (2023b), NASA (2010), NOAA

(2025) e Kopp e Lean (2011).

2.2 Missoes de Monitoramento Solar e seus Sensores Or-

bitais

Diversas missdes orbitais foram desenvolvidas com o propdsito de monitorar o Sol em

diferentes comprimentos de onda, com sensores especializados que possibilitam a detec¢do e

o estudo de fendmenos como ejecdes de massa coronal (CMEs), vento solar, e variacdes na

emissao ultravioleta extrema (EUV). Esta se¢do apresenta um panorama técnico dos principais
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satélites solares posicionados no ponto de Lagrange L1, com €nfase nos instrumentos a bordo

utilizados para o sensoriamento remoto da coroa solar e da heliosfera interna.

Ao longo das subsecdes, sdo detalhadas as capacidades instrumentais, os objetivos ci-
entificos e os métodos de coleta de dados empregados por missdes como o Solar and Heli-
ospheric Observatory (SOHO), Solar Dynamics Observatory (SDO), Interface Region Imaging
Spectrograph (IRIS), WIND, MAVEN, e Aditya-L1, entre outras. A €nfase recai sobre a carac-
terizacdo dos sensores, como corondgrafos, espectrometros € monitores EUV, destacando seus
parametros técnicos, posicionamento orbital e relevancia para a modelagem e previsdo do clima

espacial.

2.2.1 Missao Soho

Conforme evidenciado no capitulo 1, a missdo SOHO (Solar and Heliospheric Obser-
vatory) destaca-se como uma das mais importantes no estudo do Sol, desempenhando papel
central no monitoramento da atividade solar a partir do espago. Lancada em 1995, a sonda
foi posicionada no ponto de Lagrange L1, situado entre a Terra e o Sol, onde permanece em

operacdo continua, observando a heliosfera e as camadas externas da atmosfera solar (??).

Projetada para investigar desde o interior solar até o vento solar, a SOHO conta com um
conjunto robusto de 12 instrumentos cientificos. Esses sensores atuam de forma complementar,
permitindo a observacdo de oscilacdes solares, composicao do plasma, emissdes em multiplas
faixas espectrais e distirbios no campo magnético. A diversidade e a qualidade dos dados for-
necidos consolidaram a missdo como um marco na era moderna da observagdo solar (WERTZ;
LARSON, 1999).

Como apresentado na Tabela 2.1, entre os instrumentos embarcados destacam-se os
corondgrafos, como o LASCO; os espectrometros UV/EUV (CDS e SUMER); o telescépio
de imagens em ultravioleta extremo (EIT); além de magnetdometros e sensores de particulas
energéticas. Cada um desses instrumentos € responsavel por captar informagdes especificas,
como a estrutura da coroa solar, as caracteristicas do vento solar € o mapeamento do campo
magnético da fotosfera (DOMINGO; FLECK; POLAND, 1995a; KOPP; LEAN, 2011).

No contexto da andlise da atividade solar, alguns sensores se sobressaem pela relevancia
direta dos dados que fornecem. O EIT (Extreme Ultraviolet Imaging Telescope), por exemplo,
registra imagens da atmosfera solar em diferentes bandas do espectro EUV, permitindo visua-
lizar regides ativas, loops coronais e eventos eruptivos com alta resolucdo espacial e temporal,
como pode ser observado na Figura 10, que mostra a observacao do Sol no comprimento de
onda de 304 Angstréms (30,4 nm). Nesse comprimento de onda, sdo visiveis as estruturas da

cromosfera e da regido de transi¢do da atmosfera solar.
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O LASCO ¢ fundamental para detectar e rastrear ejecdes de massa coronal (CMEzs),
enquanto o magnetégrafo MDI possibilita o monitoramento detalhado do campo magnético da
fotosfera — um fator chave para compreender a génese de flares e tempestades solares. Com-
plementando essas observagdes, os espectrometros CDS e SUMER realizam medi¢des fisicas
do plasma quente da coroa, essenciais para o estudo de processos como o aquecimento coronal
e a reconexdo magnética (NASA, 2010; ISRO, 2023b).

EIT-304A e
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Figura 10 — Imagem da coroa solar capturada no dia 27/05/2025 pelo Extreme Ultraviolet Ima-

ging Telescope (EIT) da missdo SOHO.
Fonte: SOL24(2025).

Caracteristicas Técnicas dos Sensores da Missao SOHO

A miss@o € composta por instrumentos com especificacdes distintas quanto a faixa es-
pectral, tipo de dado gerado, resolu¢do angular e geometria de observacdo. A Tabela 2 resume

as principais caracteristicas dos sensores mais representativos no contexto da atividade solar.

Esses sensores fornecem dados complementares que, juntos, permitem uma compreen-
sdo aprofundada da dinamica solar. Seus parametros fisicos e geométricos formam a base para
modelagens futuras e ajudam a nortear o desenvolvimento de novas missdes, bem como estudos

de previsdo do clima espacial.
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Tabela 2 — Resumo técnico dos sensores da missio SOHO

Sensor Faixa Espectral Campo de Resolucio Finalidade
Visao (°) Angular
Estimada
EIT 17.1-30.4 nm ~1.4° ~0.7° Imagens da coroa e
(EUV) regides ativas
LASCO C3 Visivel, bloqueando ~8.0° ~7.0° Deteccao de
fotosfera CMEs e coroa
externa
CDS 15-78 nm (EUV) Muito estreito  ~0.3° Espectroscopia da
coroa solar
SUMER 50-161 nm ~0.017° Altissima  Andlise de plasma
(UV/EUYV) resolucao solar
MDI 676.8 nm (visivel) ~1.4° ~0.7° Mapeamento dop-

pler e magnético

Fonte: ESA/NASA (2024).

2.2.2 Missao WIND

Langada pela NASA em 1° de novembro de 1994, a missdo WIND integra o programa
Global Geospace Science (GGS), tendo como objetivo principal “fornecer dados sobre as inte-
racdes entre o vento solar e a magnetosfera terrestre”. Apos um periodo em Orbitas altamente
elipticas e translunares, a sonda foi finalmente posicionada em uma 6rbita ao redor do ponto de

Lagrange L1 em 2004, onde permanece ativa até os dias atuais.

Diferentemente de missdes como a SOHO, a WIND nio realiza imageamento do Sol.
Sua missdo cientifica baseia-se na coleta de dados in sifu do meio interplanetdrio. Segundo a
NASA, “a WIND mede campos magnéticos, elétricos e fluxos de plasma no vento solar e no

espaco interplanetario, com uma variedade de instrumentos”.

Entre seus principais instrumentos destacam-se:

* MFI (Magnetic Fields Investigation): destinado a medi¢@o de vetores do campo magné-

tico, com resolucdo de até 11 vetores por segundo;

* SWE (Solar Wind Experiment): realiza medidas detalhadas do plasma do vento solar, in-
cluindo ions e elétrons. Um gréfico real obtido pelo SWE pode ser visto na Figura 11,
mostrando medi¢des plasmadticas (densidade e velocidade) do vento solar no final de

2022, conforme apresentado por Shaver et al. (2024);
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Figura 11 — Grafico real obtido pelo instrumento SWE do satélite WIND.
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* 3DP (Three-Dimensional Plasma): fornece espectros tridimensionais de elétrons e ions

energéticos;
* WAVES: detecta ondas de plasma e emissoes de radio de origem solar;

* EPACT: mede particulas energéticas, como elétrons, protons e nucleos pesados.

A WIND ¢é amplamente empregada na previsao de distirbios geomagnéticos e na ana-
lise de tempestades solares, uma vez que oferece monitoramento constante do ambiente solar
antes da chegada dessas condic¢des a Terra. Nas palavras da equipe do projeto, “a WIND atua
como uma plataforma de monitoramento upstream que registra o vento solar e as condi¢des

interplanetdrias antes de sua interagdo com a magnetosfera” (CENTER, 2023).
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Caracteristicas Técnicas dos Sensores da Missao WIND

A Tabela 2.2.2 resume as principais caracteristicas dos sensores a bordo da WIND.

Tabela 3 — Caracteristicas técnicas selecionadas dos sensores da missao WIND

Sensor Campo de Visao (°) Resolucio Angular Finalidade
Estimada
SWE ~360° (com varre- ~10° (estimado) Medir densidade, temperatura e
dura) velocidade do vento solar (pré-

tons e elétrons)

WAVES Omnidirecional Nao aplicavel Detectar emissdes de ridio e
ondas de plasma em diversas
frequéncias

MFI Nao aplicavel (sensor Nao aplicavel Medir o campo magnético inter-

vetorial) planetédrio em trés eixos

EPACT 60°-160° (varia con- ~20° (estimado) Monitorar particulas energéticas

forme o detector) solares e galacticas (prétons e

ions pesados)

3DP 360° x 180° (varredura ~12° Medir a distribuicdo angular e
3D completa) energética de elétrons e ions em
3D

Fonte: Adaptado de Ogilvie 1995, Bougeret 1995, Lepping 1995, Reames 1995, Lin 1995.

2.2.3 Missao Hinode

A missdo Hinode (do japonés, “nascer do Sol””) é uma colaborac¢do internacional entre
a agéncia espacial japonesa JAXA, a NASA, a ESA e outras instituicdes. Langada em 23 de
setembro de 2006, tem como objetivo principal investigar os mecanismos fisicos que conectam a
fotossfera, a cromosfera e a coroa solar — com €nfase especial no papel dos campos magnéticos

nessa dindmica.

Diferentemente das missdes posicionadas no ponto L1, Hinode opera em uma 6rbita ter-
restre sincronizada com o Sol (Sun-synchronous), o que permite longos periodos de observacao

continua do Sol, sem interferéncia do ciclo dia-noite.

Segundo a NASA (2024a), “a missdo Hinode estuda o campo magnético solar € como
sua energia € transportada pela atmosfera solar”. Para isso, a sonda leva a bordo trés instrumen-

tos principais:
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* SOT (Solar Optical Telescope): fornece imagens de alta resolucdo da fotossfera e permite

medi¢des vetoriais do campo magnético;

* XRT (X-Ray Telescope): registra imagens da coroa solar em raios-X brandos, com alta
sensibilidade e resoluc@o angular de até 1 arcsec. A Figura 12 apresenta uma visd@o com-
pleta do Sol em raios-X, um panorama detalhado da coroa solar capturado pelo XRT

durante a fase de comissionamento;

Figura 12 — Vis@o completa do Sol em Raios-X capturada pelo XRT.

Fonte: NASA (2024).

» EIS (EUV Imaging Spectrometer): realiza espectroscopia no ultravioleta extremo, permitindo diagnésticos

da densidade, temperatura e velocidade do plasma coronal (GOLUB et al., 2007b).

A geometria de instalagdo dos instrumentos a bordo foi projetada com precisdo para
garantir apontamento estavel e continuo durante as observagdes. Conforme descrito por Golub
et al. (2007b), “o telescépio XRT foi montado no lado Y da estrutura do satélite, alinhado com

0 eixo Z positivo, que aponta diretamente para o Sol”.

Apesar de ndo estar posicionado no ponto L1, a missdo Hinode desempenha um papel
crucial na compreensao das fontes e dos processos que ddao origem ao vento solar, ao estudar

com precisdo a geracao e liberacdo de energia nas camadas inferiores da atmosfera solar.
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Caracteristicas Técnicas dos Sensores da Missao Hinode

A Tabela 2.2.3 resume as principais caracteristicas dos sensores utilizados na missao
Hinode.

Tabela 4 — Caracteristicas técnicas dos sensores da missdo Hinode.

Sensor Campo de Visdao (°)  Resolucao Angular Finalidade
Estimada
SOT ~0,27° (400" x 400") ~0,2” (=~ 0,00006°) Observar a fotosfera e cromos-

fera em alta resolugdo Optica, in-
cluindo polarimetria solar

XRT ~0,4° (34" x 34") ~1” (= 0,0003°) Observar a coroa solar em raios X
suaves, detectar regides quentes e
dinamicas

EIS ~0,27° (6’ x 8 emras- ~2” (=~ 0,0006°) Realizar espectroscopia EUV

ter completo) para medir velocidade de fluxo,

densidade e temperatura do
plasma coronal

Fonte: Adaptado de Kosugi 2007, Golub 2007a, Tsuneta 2008.

2.2.4 Missao SDO

A missdo Solar Dynamics Observatory (SDO) foi langada pela NASA em 11 de fe-
vereiro de 2010 como parte do programa Living With a Star, voltado para a compreensao da
variabilidade solar e seus efeitos sobre a Terra. Embora ndo esteja posicionada no ponto de
Lagrange L1, a SDO opera em uma Orbita geossincrona altamente inclinada, que permite a

transmissao continua de dados e observacdes ininterruptas do Sol.

O principal objetivo da missdo € estudar a formagdo do campo magnético solar, bem
como a maneira pela qual essa energia € armazenada e liberada na forma de vento solar, ejecdes
de massa coronal (CMEs) e irradia¢des ultravioleta. De acordo com a NASA, a SDO observa
o Sol com detalhes sem precedentes, capturando imagens a cada 0,75 segundo e medindo o

campo magnético da superficie solar a cada 45 segundos (NASA, 2010).

A carga util cientifica da SDO € composta por trés instrumentos principais:

* AIA (Atmospheric Imaging Assembly): fornece imagens do Sol em dez comprimentos

de onda no ultravioleta extremo (EUV), com resolucao espacial de 1,5 arcsec e temporal
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de 12 segundos. A imagem “Sun smiling” de outubro de 2022, que destaca buracos co-
ronais, regides de plasma mais frio e menos denso que permitem o escape do vento solar,

corresponde a Figura 13;

* HMI (Helioseismic and Magnetic Imager): realiza medidas vetoriais do campo magnético

na fotosfera e coleta dados para andlise de oscilagdes solares (heliossismologia);

* EVE (Extreme Ultraviolet Variability Experiment): monitora a irradiincia solar em com-

primentos de onda do EUV com alta precisao espectral.

SDO/AIA 193 2022-10-26 21:37:29 UT

Figura 13 — Imagens da AIA em ultravioleta extremo mostrando buracos coronais que formam

um padrao semelhante a um sorriso.
Fonte: NPR(2022).

Gracas a sua alta resolucdo temporal e espacial, a SDO permite o monitoramento deta-
lhado da evolugdo de regides ativas, erupgdes solares e outras estruturas dindmicas da atmosfera
solar. Seus dados sdo amplamente utilizados em pesquisas sobre clima espacial e modelagem
de eventos solares extremos. Como afirma a equipe da missao, “a SDO € o telescépio solar mais
avancado ja construido, fornecendo imagens completas do Sol com qualidade comparével a de

telescopios apontados para estrelas individuais™.

Caracteristicas Técnicas dos Sensores da Missao SDO

A Tabela 5 apresenta um resumo comparativo entre esses sensores, destacando seus
respectivos campos de visdo, resolucido angular estimada e finalidades cientificas. Essa visdo
consolidada permite compreender como os dados obtidos pela missdo SDO contribuem de ma-

neira complementar para a investigacao da dindmica solar.
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Tabela 5 — Comparativo entre os sensores da missao SDO

Sensor Campo de Visao Resolucao Angu- Finalidade
©) lar Estimada

AIA (Atmospheric ~0,5° (full disk ~1,5” (= 0,0004°) Observar a atmosfera solar

Imaging  Assem- solar, ~41°x 41°) (cromosfera e coroa) em mul-
bly) tiplos comprimentos de onda
EUVe UV

HMI (Helioseismic ~0,5° (full disk ~1” (~ 0,0003°)  Estudar oscilagao solar (helios-
and Magnetic Ima- solar) sismologia) e campos magnéti-
ger) cos da fotosfera

EVE (Extreme Ul- Campo  integral Nao se aplica Medir o espectro irradiado pelo
traviolet Variability (sem imagem) Sol no EUV com alta resolucao
Experiment) espectral e temporal

Fonte: Adaptado de Pesnell 2012, Lemen 2012, Schou 2012, Woods 2012.

2.2.5 Missao IRIS

A missao IRIS (Interface Region Imaging Spectrograph) foi lancada pela NASA em 27
de junho de 2013 com o objetivo de estudar a regido de interface entre a fotosfera e a coroa
solar, especialmente a cromosfera e a regido de transi¢do. Essa zona é fundamental para com-
preender como a energia e o material se propagam da superficie solar até a atmosfera superior,

influenciando diretamente o vento solar e as ejecdes de massa coronal.

A sonda opera em uma Orbita terrestre heliossincrona, ndo estando posicionada no ponto
L1. Ainda assim, seus dados complementam as observagdes de outras missdes orbitais, ao ofe-
recer medi¢des de alta resolucdo espectral e espacial em comprimentos de onda do ultravioleta

proximo.

Segundo a NASA (2023), "a missao IRIS investiga como a energia € transportada e
depositada na regido de interface do Sol, entre a superficie e a coroa”. Para isso, utiliza um
telescopio UV equipado com um espectrografo de fenda que observa linhas espectrais formadas

em temperaturas que variam de cerca de 4.500 K até 10 milhdes de K.

O principal instrumento da missao combina:

» Espectroscopia ultravioleta de alta resolugdo, com resolucao espectral de 26 mA e reso-

lucdo temporal de até 2 segundos;

* Imageamento simultaneo da regido observada, com resolucao espacial de até 0,33 arcsec,
cobrindo faixas em linhas como Mg II (280 nm), C II (133 nm) e Si IV (140 nm).
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A abordagem da IRIS permite a observagao de fendmenos dinamicos, como jatos, ondas
e reconexOes magnéticas, com precisao inédita. Conforme destacado pela equipe da missdo, “a
IRIS fornece dados sem precedentes sobre os pequenos elementos energéticos que aquecem a

atmosfera solar e aceleram o vento solar” (CENTER, 2024b).

Figura 14 — Imagem do Sol registrado pelo IRIS em 12 de setembro de 2013
Fonte: NASA (2025a).

Os primeiros vislumbres do Sol pela IRIS podem ser observados na Figura 14. Os de-
talhes sutis nas imagens de proeminéncias na atmosfera solar obtidas pelo espectrometro de
imagens da regido de interface da NASA, como os redemoinhos vermelhos mostrados, estdo

desafiando a maneira como os cientistas compreendem tais eventos.

2.2.6 Misséo Adytia-L1

A Aditya-L1 é a primeira missdo solar da India, desenvolvida pela Indian Space Rese-
arch Organisation (ISRO). Lancada em 2 de setembro de 2023, a sonda alcangou a 6rbita em
torno do ponto de Lagrange L1 em 6 de janeiro de 2024, posicionando-se a aproximadamente
1,5 milhdo de quildmetros da Terra e garantindo “continuous viewing of the Sun without any
occultation” (Indian Space Research Organisation (ISRO), 2023).

Durante a manobra final, os propulsores foram acionados as 16h IST, completando a
inser¢do na orbita halo (Halo-Orbit Insertion), com um periodo orbital de aproximadamente
178 dias. Esse planejamento visa minimizar corre¢des de trajetéria e maximizar a vida util da

missao, estimada em cinco anos (ISRO, 2024).

A missao foi concebida para investigar o aquecimento da coroa solar e a dinamica da
cromosfera, além de monitorar em tempo real ejecdes de massa coronal (CMEs) e erup¢des
solares. Esses dados fornecem subsidios importantes para a modelagem do clima espacial, en-
quanto também permitem medi¢des in situ do plasma e do campo magnético solar no entorno
do ponto L1 (Indian Space Research Organisation (ISRO), 2023).
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A bordo, a Aditya-L1 transporta sete instrumentos cientificos — quatro de sensoria-

mento remoto e trés para medicdes in situ:

VELC (Visible Emission Line Coronagraph): corondgrafo para imageamento e espec-
troscopia da coroa solar;

» SUIT (Solar Ultraviolet Imaging Telescope): imageamento da fotosfera e cromosfera em
ultravioletas. A Figura 15 ilustra a segunda imagem divulgada pela ISRO, capturada por

SUIT utilizando filtros especificos para destacar a morfologia fina da cromosfera;
* SoLEXS e HEL10S: espectrometros de raios-X macios e duros;
* ASPEX e PAPA: analisadores de particulas do vento solar;

* ATHRM: magnetdmetros triaxiais de alta resolucao (Indian Space Research Organisation
(ISRO), 2023).

Aditya-L1
L SUIT

6-Dec-2023 07:15:10 UT Mgll k 279 nm

Figura 15 — Imagem do disco solar obtida pelo SUIT (Aditya-L.1) na faixa do ultravioleta pré-

ximo, destacando detalhes cromosféricos.
Fonte: ISRO (2023a).

A partir de seu ponto de observacdo em L1, a Aditya-LL1 monitora continuamente a
coroa solar e mede distirbios de particulas minutos antes de sua chegada a Terra. Isso possibilita

alertas antecipados para sistemas sensiveis, como redes elétricas, satélites e comunicacoes.
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Caracteristicas Técnicas dos Sensores da Missdo Aditya-L1

A Tabela 6 apresenta um resumo comparativo entre os sensores embarcados na missao

Aditya-L1, destacando seus respectivos campos de visdo, resolucao angular estimada e finalida-

des cientificas. Essa visdo consolidada permite compreender como os dados obtidos pela missao

Aditya-L1 contribuem de maneira complementar para a investigacao da fisica solar, com foco

especial na coroa solar e em fendmenos como ejecdes de massa coronal e variagdes no vento

solar.
Tabela 6 — Comparativo entre os sensores da missdo Aditya-L1
Sensor Campo de Visdao (°)  Resolucao Angular Finalidade
Estimada
VELC ~1,6°radial (de 1.05a ~2,25"/pixel Imageamento e espectroscopia da
3 Re) coroa solar; monitoramento de
ejecoes de massa coronal (CMEs)
SUIT ~1,6° (cobre o disco ~0,7”/pixel Imageamento em UV da fotosfera
solar até 1.5 Ry) e cromosfera solar em multiplos
filtros (200—400 nm)
SoLEXS Campo integral (Sol Nao se aplica Espectrometro de raios-X macios
como estrela) (2-22 keV) para monitorar flares
e variagOes radiativas
HELI10S ~6° X 6° Nao se aplica Espectrometro de raios-X duros
(10-150 keV) para andlise de
eventos energéticos como flares
solares
ASPEX ~360° (dois planos Multidirecional Andlise in situ de particulas do
perpendiculares) (sem imagem) vento solar (fons e elétrons ener-
géticos)
PAPA 30° x 124° ~24° x 4° por pixel Medi¢Oes direcionais e espectrais
da composicao do plasma solar
ATHRM Cobertura tridimensi- Sensibilidade ~1 nT Medicao vetorial do campo mag-

onal (3 eixos)

nético interplanetdrio com alta
taxa temporal

Fonte: Adaptado de ISRO (2023), SUIT (2023a), e descricdes técnicas dos instrumentos da missdo Aditya-L1.
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3 Fundamentacao Tedrica

Nesta secdo, abordam-se os conceitos fundamentais necessarios para a compreensao
do tema proposto, incluindo a mecanica orbital de dois corpos, o problema restrito de trés
corpos, os pontos de Lagrange e as manobras orbitais, com destaque para a 6rbita Halo. Esses
conceitos serdao detalhados e aplicados no contexto da simulacdo, fundamentando as estratégias

de planejamento e execucao do projeto.

3.1 Mecanica Orbital de Dois Corpos

A mecanica orbital emergiu como uma disciplina cientifica durante a Revolu¢ao Cienti-
fica dos séculos XVI e XVII, quando os estudiosos comegaram a basear o estudo dos movimen-
tos celestes em observagdes precisas € métodos matemdticos. Por séculos, a visdo aristotélica
predominava, afirmando que os corpos celestes se moviam em circulos perfeitos, considerados
0 Unico movimento natural. No entanto, essa visdo foi desafiada por astronomos como Tycho
Brahe, cujas observacdes minuciosas dos planetas forneceram os dados necessarios para as des-

cobertas de Johannes Kepler.

Com o advento da exploragado espacial no século XX, a mecanica orbital tornou-se cru-
cial para a engenharia aeroespacial. O langcamento do satélite Sputnik em 1957 marcou o inicio
da era espacial, onde as teorias de Newton e Kepler passaram a ser aplicadas de maneira pratica,

permitindo o planejamento preciso de Orbitas para satélites, sondas e missodes tripuladas.

A mecanica orbital de dois corpos descreve o movimento de dois corpos celestes que
interagem gravitacionalmente entre si, como um planeta e uma estrela, ou uma lua e um planeta.
A base dessa teoria € a Lei da Gravitagdo Universal de Newton, que afirma que a forga gravita-
cional entre os corpos depende da massa de ambos e da distancia entre eles. Seguindo as Leis
de Kepler, os corpos se movem em trajetdrias elipticas, com o corpo mais massivo localizado

em um dos focos da elipse.

No modelo simplificado de dois corpos, ambos os corpos orbitam em torno de um centro
de massa comum. O corpo mais massivo exerce uma atragdo gravitacional mais forte, enquanto
o corpo de menor massa se move mais rapido. Em uma 6rbita estavel, a forca gravitacional que
atrai os corpos ¢é equilibrada pela forca centrifuga resultante do movimento orbital. Este modelo
¢ fundamental para entender a dindmica de sistemas planetdrios e satélites, sendo amplamente
utilizado no planejamento de missdes espaciais, onde a interacdo de corpos em Orbitas simples

€ o foco, sem a interferéncia de outros corpos ou fatores externos.
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3.1.1  Leis de Kepler

Conforme discutido por Bate (1971), desde a época de Aristoteles, acreditava-se que o
movimento circular era o tinico movimento perfeito e natural, e que os corpos celestes se des-
locavam necessariamente em circulos ou em combina¢des de circulos menores sobre circulos
maiores. No entanto, com as observacgodes precisas de Tycho Brahe, Johannes Kepler encontrou
dificuldades para ajustar essa concepcao aos dados experimentais. Entre 1601 e 1606, ele testou
diversas curvas geométricas para descrever a 6rbita de Marte, mas enfrentou uma discrepancia
de apenas 8 minutos de arco, que considerou significativa. Apds quase um ano de tentativas,
Kepler identificou que a elipse representava a trajetoria correta, o que levou a formulagdo de
suas duas primeiras leis do movimento planetdrio, publicadas em 1609. A terceira lei foi desen-

volvida posteriormente, em 1619.

As trés leis fundamentais de Kepler explicam as trajetérias elipticas dos planetas ao
redor do Sol, a variacdo de suas velocidades orbitais e a relagdo entre o periodo orbital e o ta-
manho da 6rbita. Publicadas no inicio do século XVII, essas leis revolucionaram a compreensao

dos movimentos celestes e lancaram as bases da mecanica orbital. Elas sdo:

* Lei das Orbitas: Os planetas orbitam o Sol em trajetérias elipticas, com o Sol localizado
em um dos focos da elipse. Isso significa que a distancia entre o planeta e o Sol varia ao

longo da 6rbita.

* Lei das Areas: Um planeta varre dreas iguais em tempos iguais enquanto orbita o Sol.
Em outras palavras, o planeta se move mais rapido quando estd mais proximo do Sol

(periélio) e mais lento quando esta mais distante (afélio).

* Lei dos Periodos: O quadrado do periodo orbital de um planeta é proporcional ao cubo
da distancia média do planeta ao Sol. Isso relaciona o tempo que o planeta leva para
completar uma 6rbita com o tamanho de sua orbita. Essas leis ajudam a entender como

os planetas e outros corpos celestes se movimentam no espaco.
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3.1.2 Contribuicdo de Isaac Newton

O préximo grande avango na mecanica orbital ocorreu com Isaac Newton (1643-1727),
que, em sua obra Philosophice Naturalis Principia Mathematica (NEWTON, 2003), desenvol-
veu a lei da gravitacdo universal e as leis do movimento. Newton demonstrou que as leis de
Kepler eram uma consequéncia direta da gravitagdo universal, unificando os principios da fi-
sica terrestre e celeste. Além disso, estabeleceu que a interacao gravitacional entre dois corpos
determina suas Orbitas, que podem assumir formas elipticas, parabdlicas ou hiperbdlicas, de-

pendendo da energia do sistema.

Essas leis sdo fundamentais para compreender o movimento dos planetas e outros cor-

pos celestes no espaco. No Livro I de Principia, Newton apresenta suas trés leis do movimento:

* Primeira Lei: Todo corpo permanecerd em seu estado de repouso ou de movimento uni-

forme em linha reta, a menos que uma forca externa obrigue a mudanga desse estado.

* Segunda Lei: A taxa de variacio do momento é proporcional a for¢a aplicada e ocorre na

mesma dire¢do da forga.

* Terceira Lei: Para toda acdo, hd uma reacao de igual intensidade e em dire¢ao oposta.

3.1.3 Lei da Gravitagao Universal

A Lei da Gravitagdo Universal, formulada por Sir Isaac Newton, € uma das leis fun-
damentais da fisica. Ela descreve a atragdo gravitacional entre dois corpos massivos. Segundo
essa lei, cada particula de massa no universo exerce uma forca de atragc@o sobre todas as outras
particulas de massa, e essa forca é diretamente proporcional ao produto das massas dos dois
corpos e inversamente proporcional ao quadrado da distancia entre seus centros de massa. A

féormula matemaética para a Lei da Gravitagdo Universal € a seguinte:

mimes

F=G (3.1)

r2

Onde:

* my e mo: As massas dos dois corpos envolvidos na interacdo gravitacional. A forca de

atracao aumenta conforme as massas aumentam.

* r: A distancia entre os centros de massa dos dois corpos. A forga gravitacional diminui
conforme a distancia aumenta, sendo inversamente proporcional ao quadrado dessa dis-

tancia.

* G: A constante gravitacional, que € uma constante universal que descreve a intensidade

da forca gravitacional no universo. Seu valor foi determinado experimentalmente.
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A Atragdo Universal é uma das principais implicagdes da Lei da Gravitagao Universal.
De acordo com essa lei, todos os corpos com massa no universo atraem uns aos outros. Isso
significa que, mesmo corpos muito distantes, como planetas e estrelas, interagem gravitacio-
nalmente, embora a intensidade dessa interacdo dependa da massa dos corpos e da distancia
entre seus centros de massa. Por exemplo, existe uma proporcionalidade com as massas: quanto
maiores as massas dos corpos envolvidos, maior serd a forca gravitacional entre eles. Ou seja,
corpos mais massivos, como estrelas e planetas, exercem uma forca gravitacional mais intensa
em comparagdo a corpos com massas menores. Além disso, a Dependéncia da Distancia é uma
caracteristica essencial da gravitacdo. A for¢a gravitacional diminui rapidamente com o au-
mento da distancia entre os corpos. De acordo com a férmula de Newton, se a distadncia entre
dois corpos dobrar, a for¢a gravitacional diminui quatro vezes, pois a distancia é elevada ao

quadrado na equacdo.

Newton unificou as descobertas anteriores de Johannes Kepler sobre o movimento dos
planetas, demonstrando que as 6rbitas elipticas dos planetas e suas leis de movimento podiam
ser explicadas pela gravitacao universal. Sua teoria proporcionou uma base matematica que nao
apenas consolidou a mecanica orbital, mas também permitiu a previsao de movimentos futuros e

o design de missdes espaciais, além de estabelecer as fundagdes para o estudo da astrodinamica.

Portanto, a obra de Newton foi essencial para transformar a mecanica orbital de uma
simples observacdo empirica para uma disciplina cientifica rigorosa e fundamentada em prin-
cipios matemadticos universais. Sua influéncia continua a ser a base da mecénica orbital e da

exploracdo espacial até os dias atuais.

Embora a Lei da Gravitacdo Universal de Newton tenha sido complementada pela Teo-
ria da Relatividade Geral de Albert Einstein, que descreve a gravitacao em condi¢des extremas,
como em torno de buracos negros ou em velocidades relativisticas, sua formulacdo ainda é

amplamente utilizada na astronomia cldssica e na maioria das aplicagdes préticas.

A Relatividade Geral € essencial para descrever fenOmenos em escalas cosmicas extre-
mas, onde os efeitos gravitacionais sdo mais complexos. No entanto, para a maioria das situa-
¢oes do cotidiano e da exploracdo espacial, a Lei de Newton continua sendo uma base sélida e

eficiente para compreender as interacdes gravitacionais.
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3.2 O Problema de N Corpos

O problema de N-corpos é uma extensdo do problema gravitacional classico de dois
corpos, considerando a interacdo gravitacional mutua entre N corpos. Esse problema € funda-
mental na mecanica celeste e no estudo do voo espacial, pois permite a modelagem da dinamica
de sistemas planetdrios, galdxias e trajetérias de espagonaves, conforme discutido por Battin
(1999). A partir das condig¢des iniciais de posi¢do e velocidade, busca-se determinar a evolucao
temporal do sistema, permitindo a previsao de trajetdrias e o planejamento de missdes espaciais.
Além disso, esse modelo possibilita o calculo de trajetérias otimizadas, aspecto essencial para

manobras complexas, como assisténcias gravitacionais, como abordado por Roy (2005).

Ao longo de suas trajetérias, os corpos estdo sujeitos a influéncia gravitacional de di-

versas massas, além de outras forgas externas. Por exemplo:

* Um foguete gera impulso ao expulsar massa por meio de propulsores.
* Corpos em movimento em atmosferas sofrem arrasto atmosférico significativo.

* De acordo com Prussing (2013), em drbitas mais afastadas da Terra, a influéncia da pres-

sdo da radiacao solar torna-se significativa.

Conforme estudado por Battin (1999), um fator adicional importante € a forma nao esfé-
rica dos planetas, que gera forcas gravitacionais adicionais, especialmente para corpos proximos

a esses planetas massivos.

A equacdo geral do movimento do j-ésimo corpo, considerando todas as forcas gravi-

tacionais e externas, pode ser escrita como:

F,=-GY M + Fo (3.2)

Onde:

* I, representa a soma das forgas gravitacionais e de outras interagdes;

* F. representa forcas externas, como pressdo de radiacao, arrasto atmosférico e empuxo

de propulsores.

Como ndo existem solugdes analiticas gerais para o problema de N-corpos, sdo utiliza-
dos métodos numéricos e computacionais, como os Métodos de Euler e Runge-Kutta, Integra-
¢do por Partes e Simulagdes N-Body. Esses métodos sdo essenciais para a andlise de sistemas

dindmicos, otimizacao de trajetdrias e estabilidade orbital.
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Apesar de suas raizes na teoria cldssica de Newton, o problema de N-corpos permanece
um tema de estudo relevante, integrando desenvolvimentos tedricos € métodos computacionais
avancados. Essas abordagens sao fundamentais para o planejamento de missdes espaciais, in-

cluindo a exploragdo de asteroides e exoplanetas, como mencionado por Prussing (2013).

3.3 O Problema de Trés Corpos

O Problema de Trés Corpos, originalmente formulado por Isaac Newton, consiste em
determinar as trajetérias de trés corpos que interagem gravitacionalmente. Em seu livro, Sze-
behely (1667) descreve que, diferentemente do Problema de Dois Corpos, que pode ser resol-
vido analiticamente com solugdes claras, o Problema de Trés Corpos apresenta uma complexi-
dade muito maior, caracterizada por comportamento ndo linear e cadtico. Essa complexidade
impede a existéncia de uma solugdo geral em termos de funcdes elementares e dificulta a previ-
sdo precisa das trajetdrias dos corpos ao longo do tempo. Apesar de suas dificuldades, o modelo
¢ amplamente utilizado para a andlise de fendmenos astrodinamicos, como manobras orbitais

em sistemas como o sistema Terra-Sol (ROY, 2005).

O estudo desse problema comecou com Newton, que analisou as interagdes gravita-
cionais entre a Terra, a Lua e o Sol. Embora tenha formulado os principios fundamentais da
gravitacdo, Newton ndo conseguiu encontrar uma solug¢do geral para o Problema de Trés Cor-
pos. Apenas em 1912, o matemadtico finlandés Karl F. Sundman demonstrou a existéncia de
uma solucao analitica em forma de série de poténcias convergente, vdlida para quase todas as
condigdes iniciais, exceto aquelas em que o momento angular do sistema € zero (SUNDMAN,
1912). No entanto, de acordo com Szebehely (1667), a série de Sundman apresenta uma taxa

de convergéncia tao lenta que sua aplicacao pratica em célculos precisos € limitada.

Devido a complexidade inerente do Problema de Trés Corpos, métodos descritos por
Simos (2009), como o de Runge-Kutta sdo amplamente empregados para resolver as equacoes
diferenciais associadas ao problema, permitindo simular e analisar o comportamento dindmico
dos corpos . Essas abordagens sdo aplicadas em dreas como a dindmica de satélites, o planeja-
mento de missdes espaciais € o estudo de sistemas estelares multiplos. Tais métodos e técnicas
aproximativas tornaram-se indispensdveis para a sua resolugdo, pois fornecem informagdes va-
liosas para a astrofisica e para a engenharia aeroespacial, contribuindo para avancos significati-
vos no entendimento de sistemas gravitacionais complexos, conforme observado por Prussing
(2013).
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3.3.1 Problema Circular Restrito de Trés Corpos

O Problema Circular Restrito de Trés Corpos (PCR3C) é uma simplificagdo do Pro-
blema de Trés Corpos, no qual dois corpos maiores se movem em Orbitas circulares e coplanares
em torno de um centro de massa comum, enquanto o terceiro corpo possui uma massa tao pe-
quena que sua influéncia gravitacional sobre os corpos principais pode ser desconsiderada. Esse
modelo, abordado por Curtis (2009), permite que o sistema seja tratado como um problema de

dois corpos, com O6rbitas circulares no plano definido pelos corpos principais.

No PCR3C, dois corpos interagem gravitacionalmente, movendo-se em Orbitas circula-
res ao redor do centro de massa. A andlise de Roy (2005) ocorre em um sistema de referéncia
ndo-inercial, com origem no centro de massa do sistema bindrio e eixos definidos pelas Orbitas.
Um eixo aponta par m;, outro estd no plano orbital, e o terceiro é perpendicular a ambos. A
Figura 16 ilustra o sistema, onde m, € my orbitam um ao outro, enquanto o corpo P, de massa

desprezivel, se move sob a influéncia gravitacional de ambos.

Figura 16 — Problema Restrito de Trés Corpos. (SAKARI, 2009)

3.3.2 Equagbes do Movimento

m2

Considerando que 1, > 1, define-se a constante de separagdo p = "2

, 0 que leva

a defini¢do de duas massas adimensionais:

(3.3)

I
—_

|

=

231
M2 = [ (3.4)
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No sistema sinddico, com origem no centro de massa de m; e mo, as posicoes dessas

massas estdo ao longo do eixo z:

('rlvylazl) = (_M%an) (35)
(72, Y2, 22) = (11,0, 0) (3.6)

Assim, as distancias r; € ry das massas m; € my a uma particula P (de massa desprezi-

vel) sdo dadas por:

r = \/(x + p2)? +y? + 22 (3.7

ry = /(x — )2+ 92 + 2 (3.8)

As equacgdes de movimento de P sdo expressas como:

¥ —2ni —n’r = — {iﬁg(:ﬂrug%r;?(:c—m)} (3.9)
i+ 2ng —ny = — [“13+“23]y (3.10)
™ To
z:—[’“+’ﬂz G.11)
7‘13 7”23

Onde:

O termo 2% + y? representa o potencial centrifugo.
° i L . . .
O termo - + -~ representa o potencial gravitacional.

* Os termos 2ny e 2nx representam as aceleragdes de Coriolis.

3.4 Pontos de Lagrange

No século XVIII, Leonhard Euler e Joseph-Louis Lagrange descobriram familias de
solucdes para o Problema de Trés Corpos. Euler identificou trés familias de solu¢des periddicas
nas quais as trés massas estdo sempre alinhadas. J4 Lagrange encontrou uma familia de solugdes
em que as trés massas formam, a cada instante, um tridngulo equildtero. Essas configuracoes,
conhecidas como configuracdes centrais, representam as Unicas solucdes conhecidas para o

problema com férmulas analiticas explicitas.
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De acordo com Mclnnes (1687), no caso especifico do Problema Circular Restrito de
Trés Corpos, essas solucdes, quando observadas em um referencial rotativo com as primarias,
correspondem a cinco pontos fixos, chamados de pontos lagrangianos: L1, L2, L3, L4 e LS.
Esses pontos sd@o fundamentais para compreender fenOmenos como as ressonancias orbitais, e
tém aplicagdes priticas no posicionamento de satélites em orbitas estdveis, como exemplificado

pelo telescopio James Webb no ponto L2 do sistema Sol-Terra.

Figura 17 — Pontos de Lagrange no sistema Sol-Terra. (NASA, 2023)

Embora as Equacdes 3.9, 3.10 e 3.11 ndo possuam solu¢do analitica em formato fe-
chado, elas podem ser utilizadas para determinar a localizacdo dos pontos de equilibrio. Esses
pontos correspondem as posi¢cdes no espaco onde a massa secunddria P apresentaria velocidade
e aceleracdo nulas, permanecendo estaciondria em relagdo a m; € ms. Para um observador iner-
cial, P pareceria mover-se em Orbitas circulares junto com m € ms. ApOs ser posicionado em

um ponto de equilibrio (ponto de Lagrange), um corpo tende a permanecer nessa localizagao.

Portanto os pontos de Lagrange sdo definidos pelas condicoes:

De forma explicita, temos:

x_(l—u)(w—u)_u(ﬂcﬂ—u)zo (3.12)

7’13

L—p  p
— =0 3.13
3 ) (3.13)

7"23

y(1 -
A solucido destas equacdes sdo os pontos de equilibrio L1, L2, .3, L4 e LS. Onde:

» L4 e L5 sdo os pontos triangulares x = 1 e y = +/3.

e L1, L2 e L3 sdo os pontos colineares em y = 0.
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Os pontos de equilibrio L1, L2 e L3 sdo encontrados pelas raizes da funcao:

1 — U2 s
= —-——— —_—nmm _ 1 —_— = _14
f (2, ) (z 4 p2) + |x+uz—1l3(x+u2 )—x=0 (3.14)

Na figura 18 € possivel visualizar a posicdo dessas 3 raizes, ou seja, os pontos L1, L2 e

L3, a partir do valor de 5.

1.5 /‘L‘
€=1.156 \ — —
1.0 T 5
=0.8369 .8
0.5 = - L,
"-\‘_“
E 0
‘-H._N_“‘
H\‘\‘“\-,_
-05
/La
_1.0 Ny6=-1.005
— 1 |
-15

0\0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1.0
m,=0.01215 2

Figura 18 — Plot da Equacao 3.14 mostrando as 3 raizes, para o = s € ¢ = x (CURTIS, 2009)

3.5 Orbita Halo

Orbitas halo sdo trajetérias tridimensionais periédicas que se formam ao redor dos pon-
tos de Lagrange em sistemas de dois corpos ligados gravitacionalmente, como Sol-Terra ou
Terra-Lua. Elas resultam da interagdo entre a gravidade e as for¢as centrifugas nesses sistemas
e sao solugdes particulares do Problema Circular Restrito de Trés Corpos (PCR3C). O nome
"Halo"vem do formato arqueado dessas trajetdrias, que envolvem os pontos lagrangeanos, como
destacado nos estudos de Mclnnes (1687). Ao contrério das érbitas no plano orbital dos corpos
principais, as 6rbitas halo ttm componentes significativos acima e abaixo desse plano, gerando
trajetorias no espago tridimensional. Elas estdo geralmente associadas aos pontos lagrangea-
nos instaveis L1, L2 e L3, com formas que podem variar dependendo do sistema gravitacional,

geralmente apresentando uma projecao eliptica ou quase eliptica (ROY, 2005).

Ainda de acordo com Mclnnes (1687), essas drbitas sdo importantes para missoes espa-
ciais devido a sua estabilidade em relagao aos corpos centrais e ao espaco profundo. No ponto
L1 do sistema Sol-Terra, a cerca de 1,5 milhdo de quildometros da Terra, o equilibrio gravitacio-
nal entre o Sol e a Terra, junto com os efeitos dinamicos do sistema rotacional, permite que um
objeto em L1 acompanhe a Terra em sua Orbita ao redor do Sol. Essa localizacao € ideal para

observacao solar continua e missdes de monitoramento, como a proposta neste trabalho.
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Levando em conta a dindmica do sistema Sol-Terra e a natureza ndo-circular da orbita, a
transferéncia até o ponto L1 exige uma trajetéria com manobras ajustadas, como transferéncias

balisticas.

3.5.1 Transferéncia Balistica

Conforme discutido por Vallado e McClain (2013), a transferéncia balistica € parti-
cularmente eficiente para missdes em sistemas gravitacionais mais complexos, como aquelas
direcionadas a pontos lagrangeanos. Nessa estratégia, a espagconave percorre uma trajetoria cui-
dadosamente calculada, aproveitando as forcas gravitacionais dos corpos do sistema para modi-
ficar sua Orbita sem a necessidade de propulsdo adicional. A definicao precisa dessa rota exige

o uso de simulacdes computacionais avangadas.

Para alcancar o ponto L1, por exemplo, a transferéncia balistica é mais adequada, pois
permite que a espaconave utilize as interacdes gravitacionais do Sol e da Terra para estabilizar
sua trajetéria no ponto lagrangeano. Isso a torna uma opg¢ao mais eficiente do que a manobra de

Hohmann, por exemplo, que ndo € ideal para sistemas com multiplos corpos gravitacionais.

Assim, enquanto a manobra de Hohmann € eficaz para transferéncias simples entre Or-
bitas, a transferéncia balistica € mais vantajosa para missdes mais complexas, como aquelas em

sistemas multi-corpos ou missdes que priorizam a economia de combustivel.

A figura 19 contém a esquematicos de como deve ser a trajetéria de uma missdo com

estes fins.

Z 7 8 9ll:l
X%
~
TOSUN 6 4“_ -
T | remaining tick marks are
sl at7 day intervals
\ lunar orhit
4 113
/3
N 1200395 23:30
| 2 1 = 29700 km
L1 / /""'—,,,,7_7/__7 ccli‘?ﬁjnc:&.sa 49 4 unch
HOI earth-sun line ' 12/02/95 08:08 GMT

311719
r = 1258700 }m
ecliptic inc =5.1 deg

Ecliptic x-y projection

HALO ORBIT INSERTION Y
MANEUVER: 1996 FEBRUARY 14

FIRST MID-COURSE
CORRECTION: ~ L+1.5 DAYS

EARTH ORBIT Ecliptic x-z projection

Figura 19 — Transferéncia para Orbita Halo (SOHO, 1997)
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4 Metodologia

Devido a natureza deste projeto, evidentemente, nao seria vidvel lancar de fato um fo-
guete para uma missdo de observagdo do Sol. De maneira que foi preciso usar uma ferramenta
para realizar a simulagdo das manobras orbitais e cumprir essa missdo. A ferramenta escolhida

para esta funcao foi o STK (Systems Tool Kit).

41 STK

O STK (Systems Tool Kit), desenvolvido pela AGI (Analytical Graphics Inc.), é um
software para modelar, simular e analisar sistemas dindmicos, especialmente na engenharia
aeroespacial. Ele permite calcular 6rbitas de satélites, trajetorias de veiculos espaciais, janelas
de visibilidade e zonas de cobertura, além de simular redes de comunicacao e interacdes espago-
Terra. (AGI, s.d.)

Com visualizagdes em 2D e 3D, o STK oferece andlises detalhadas, como a determi-
nacdo da posicao e atitude de objetos, relagdes espaciais entre eles e avaliacdo de acessos e

interacdes sob diversas restricdes simultaneas.

4.1.1 Astrogator

O STK Astrogator € um médulo avangado do STK voltado para planejamento e anélise
de trajetdrias espaciais, utilizado em missdes como lancamentos de satélites, transferéncias or-
bitais e manobras interplanetdrias. H4 mais de 20 anos, é uma ferramenta indispensdvel para
profissionais espaciais, fornecendo solu¢des que otimizam trajetdrias, reduzem custos e ga-
rantem o sucesso da missdo. O software também permite integrar modelos personalizados de
motores, forcas e varidveis de propagacado, adaptados as especificacdes de cada projeto. (AGI,
2021)

4.1.2 Analysis Workbench

A funcdo Analysis Workbench do STK € uma ferramenta avancada que permite criar
componentes personalizados para andlises complexas dentro do software. Essa funcionalidade
inclui ferramentas como o Time Tool, para gerar instancias ou intervalos de tempo, o Vector
Geometry Tool, que define localizagdes, orientacdes e direcdes no espago tridimensional, € o
Calculation Tool, que calcula quantidades dependentes do tempo. Introduzido na versao 10 do

STK, o Analysis Workbench amplia as capacidades analiticas do software, permitindo realizar
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operagdes geométricas, temporais e ldgicas avancadas para resolver problemas complexos de

modelagem e simulagdo.

4.2 Missao

Para missao explorada neste projeto € necessario uma transferéncia de uma érbita baixa
terrestre (LEO, Low Earth Orbit) para uma 6rbita halo no ponto L1 do sistema Sol-Terra. Esse
€ um processo que envolve vdrias etapas complexas, devido a necessidade de sair da influéncia
gravitacional predominante da Terra e alcancar uma posi¢do especifica no sistema de multiplos
corpos (Sol e Terra). O processo requer o uso de uma combinagdo de propulsdo, cdlculos orbitais

precisos e dinamicas especificas do Problema Circular Restrito de Trés Corpos (PCR3C).

A transferéncia para o ponto L1 exige um planejamento detalhado, levando em consi-

deracdo:

* Dinamica de multiplos corpos: E necessdrio modelar a intera¢do gravitacional entre o Sol,

a Terra e a espagonave.

* Eficiéncia no uso de combustivel: Transferéncias balisticas sdo utilizadas para economi-

zar combustivel ao aproveitar forcas gravitacionais naturais.

* Correcdes de trajetéria: Pequenos ajustes sdo realizados ao longo do caminho para com-

pensar perturbacdes orbitais e desvios.

A seguir serd explicado brevemente o processo da missdo, o qual foi simulado via STK.

Lancamento e Insercdo em Orbita LEO

Inicialmente, a espaconave € lancada da superficie terrestre e colocada em uma 6rbita

LEO. Essa orbita ¢ utilizada como ponto de partida para a transferéncia.

Manobra de Escape da Terra

Para sair da influéncia gravitacional da Terra, a espagonave realiza uma queima de mo-
tor para atingir a velocidade de escape ou entrar em uma trajetdria de transferéncia altamente

eliptica, conhecida como 6rbita de transferéncia.
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Transferéncia para a Orbita de Injecdo ao L1

A proxima etapa envolve uma manobra de injecio em uma trajetéria em direcdo ao
ponto L1. Essa trajetéria ndo segue uma Orbita eliptica tradicional, como no caso da mano-
bra de Hohmann, mas sim uma transferéncia balistica ou um caminho especifico que leve em
consideragdo as forgas gravitacionais do Sol e da Terra. Isso exige uma queima de motor para
ajustar a velocidade e o angulo de saida de modo que a espagonave se alinhe corretamente com

o caminho desejado.

Captura no Ponto L1 e Insercao na Orbita Halo

Ao se aproximar do ponto L1, a espagonave realiza ajustes adicionais para ser capturada
na Orbita halo ao redor do ponto lagrangeano. Esses ajustes garantem que a espaconave entre na
trajetdria tridimensional desejada e estabilize sua posi¢do. Nesta etapa, € necessario criar uma
forma da sonda ndo escapar totalmente da trajetéria, bem como de ndo retornar para a 6rbita da

Terra.

4.3 Sensor

Ap6s detalhar as manobras orbitais necessdrias para o posicionamento € manutengio do
satélite no ponto de Lagrange L1 (HOWELL, 1984; KOON et al., 2006), torna-se fundamen-
tal descrever os instrumentos cientificos simulados para observacdo solar a partir dessa regido

estratégica.

Embora a missao SOHO utilize diversos sensores avangados para estudo da atividade
solar (DOMINGO; FLECK; POLAND, 1995b), as limitacdes técnicas da versdo gratuita do
software STK disponiveis para esta simulagao restringiram a modelagem de instrumentos com-

plexos, como espectrometros e corondgrafos (GRAPHICS, 2023).

Dessa forma, optou-se por representar, de forma simplificada, um sensor baseado em ca-
racteristicas andlogas ao Extreme Ultraviolet Imaging Telescope (EIT) (DELABOUDINIeRE
et al., 1995), instrumento consolidado na missdo SOHO. Esta escolha se justifica pela rele-
vancia cientifica do EIT na obtencdo de imagens em faixas do ultravioleta extremo, essenciais
para andlise das estruturas dindmicas da coroa solar, bem como pela existéncia de parametros
técnicos relativamente bem documentados que possibilitam uma modelagem simplificada no

ambiente computacional.

No ambiente STK, a modelagem do sensor considerou principalmente seu campo de vi-
sd0, definido por um cone de observacao com angulo half cone aproximado de 0,3° (GRAPHICS,

2023), compativel com as funcionalidades disponiveis no software. O sensor foi posicionado
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rigidamente em um satélite situado no ponto L1, garantindo o apontamento continuo em dire¢ao

ao Sol.

Para configurar o sensor solar na simulagdo, foram definidos parametros geométricos
compativeis com a missdo SOHO. A Tabela 7 apresenta os valores adotados, juntamente com

as justificativas técnicas utilizadas no processo de modelagem.

Tabela 7 — Parametros do sensor de observacao solar utilizados na simulacdo

Parametro Valor adotado Justificativa

Modelo geométrico do Simple Conic Modelo disponivel na versdo gra-

sensor tuita do STK, ideal para simulagdo
de campo de visdo e visada conti-
nua.

Cone Half Angle 0,375° Valor ajustado para obter um FoV
total de 0,75°, compativel com o
EIT da missao SOHO.

Campo de Visao (total) 0,75° Abrange o disco solar completo

visto de L1 ( 32 arcmin); referéncia
cruzada com EIT real.

Orientagdo do sensor Apontado para o Sol Simula a operacao real do EIT, com
visada fixa para o centro do disco
solar.

Resolugdo espacial (assu- 1024 x 1024 pixels Baseada na resolucao tipica do EIT

mida) para célculo da resolucao angular.

Resolucdo angular esti- 2,64 arcsec/pixel Calculada a partir do FoV e da ma-

mada triz de pixels; compativel com o

sensor real.

Posi¢do do satélite Ponto de Lagrange L1 = Regime orbital real adotado por
missoes como SOHO e Aditya-L1.

Fonte: Baseado em ESA/NASA (2024) e dados da simulac¢do no STK.

A andlise da geometria entre o satélite € o Sol foi realizada por meio do grafico AER
(Azimute, Elevacdo e Alcance) (GRAPHICS, 2023), que permitiu validar o posicionamento do
sensor, assegurando que o Sol permanece dentro do campo de visdo durante todo o periodo si-
mulado. Esta abordagem simplificada, embora ndo capture integralmente toda a complexidade
dos sensores reais da missdo SOHO, garante a viabilidade da simula¢@o e a obtencdo de resul-

tados consistentes para o estudo da cobertura angular e do comportamento do sensor em Orbita
LI1.



56

5 Aplicacao

5.1 Parte |: Manobras de Insercao em L1

Foram usados os recursos Astrogator e Analysis Workbench do STK para modelar e
propagar as varias sequéncias de lancamento de um satélite em missdo para o ponto L1 do
sistema Sol-Terra L. A seguir se encontra um Passo-a-Passo de como foi modelada a missao.

Serdo utilizados os nomes em inglés para alinhar ao idioma do STK.

5.1.1  Criar Cenario
1. Abrir o STK, clicar em "Create Scenario' e nomea-lo;
2. Configurar o tempo de anélise para 18 meses;

3. Criar trés ""Planet' em ''Insert Default Object'': Sun, Earth e Moon.

Configurar as janelas graficas

1. Abrir as propriedades do cendrio e selecionar a pdgina ''2D Graphics - Global Attribu-

"

tes'';

2. Configurar para mostrar Orbitas, Posi¢Oes Inerciais e rétulos de posi¢do, e esconder os

Subplanetas;

1. Abrir as propriedades da janela de graficos 3D e clicar em "'Advanced'’;

2. Configurar '"Max Visible Distance' para 1e+012 km e "Field Of View' em 55deg,
como demonstrado na 20.

Viewing

Min Vigible Distance: 0.007 km e
Max Visible Distance:  le+12km )
Far/Mear Ratio: 1000 rm]
Field of View: 55 deq e

Figura 20 — Configuracdes de Visualizagdo da janela de graficos 3D.
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1. Abrir as propriedades da janela de gréficos 2D e selecionar a pagina ''Projection'';

2. Configurar "Type'" como '"Orthographic', '"'Display Coordinate Frame' em BBR,
"Display Height'' a 2e+006km, '"'Secondary Body'' como o Sol, ativar o '""Show Axes"
como na Figura 21:

Projection Fomat Center

Type: |Orth0graphic e | Lat: 0dea "™
Display Coordinate Frame: lon: 90deg ]

Display Height: 2e+06km & 6410943 km

Secondary Body: S /|
vy Body Aspect Ratio

B Show Axes Format... B Aways Keep 2:1 Aspect Ratio
Orthographic Grid Tracking
L Show Cursor Position:

R
Number of ¥ Grid Lines: 5 Panning

(] Enable mouse left-click and
drag to pan map

Figura 21 — Configuragdo de Projecdo da janela gréfica 2D.

3. Clicar em "Format..."";

4. Configurar cor amarela, '""+X Axis'", '""Coordinate Frame'" e '"'Secondary Body'', como
mostrado na figura 22:

N Format Axes

Show Color Scale

@xmis [ |- 250000
Bxms [ ) 300
L — L
@A [ 300

Bzhs ) 300

L B2 —
Coordinate Frame: BER ~

Secondary Body:  Sun r

Cancel Help

Figura 22 — Configuracdo de Formato da Projecao da janela 2D

Criar Geometria do Ponto L1

1. Abrir ""Analysis Workbench'';
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2. Selecionar a aba "'Vector Geometry'';
3. Filtrar "Primary Central Bodies'';

4. Selecionar Sol.

1. Clicar em "Create a new System'’;

2. Configurar "Type' como ''Assembled', e '""Origin Point' ¢ ''Reference Axes' da

forma mostrada na figura 23.

Type: p‘.‘a-} \Aazembled

Mame: Syst_SEM_L1

Parent: CentralBody/Sun

<Enter description {up to 300 chars)> System assembled from origin point
and reference axes.

Origin Point: Sun SEM_L1

Reference Axes: oun SEM_L1

Figura 23 — Criando novo sistema de coordenadas.

1. Abrir a janela de Propriedades do "'3D Graphics'';

2. Selecionar pagina ''Vector'';

3. Selecionar aba '"Planes' e clicar em ""Add"";

4. Selecionar o Sol como corpo central;

5. Expandir diretério do sistema de coordenadas criado em 23 e selecionar XZ;

6. Repetir passos acima para criar o plano YZ.

1. Configurar a cor do Plano XY para Cinza;

2. Desmarcar a caixa de selecao '""Draw at object'’;

3. Marcar a caixa de selecdo ""Translucent plane'';

4. Repetir os mesmos passos para o Plano YZ;

5. Definir a escala para 50, pois o cendrio lida com distancias muito grandes;

6. Clicar em ""Apply" para visualizar ambos os planos em L1, representados na figura 24.
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Moo

Figura 24 — Planos novos na localizacio de L1.

Definir Orbita LEO

1. Abrir o ""Analysis Workbenc' e selecionar aba ''Vector Geometry'';
2. Selecionar a Terra como corpo central em '"Primary Central Bodies'';
3. Criar um novo sistema seguindo as op¢des mostradas na figura 25.

Type: (23 Pssembled

Name: L1_LEO

Parent; CentralBody/Earth

ZEnter description (up to 300 chars): System assembled from origin point
and reference axes.

Origin Point: Earth Center

Reference Axes: Sun SEM_L1

Figura 25 — Novo sistema L1 LEO
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1. Abrir a janela de propriedades do ''3D Graphics'';
2. Selecionar pagina ''Vector'';

3. Abrir a aba "Axes" e clicar em ""Add"";

4. Selecionar a Terra como corpo central;

5. Extender o diretério do sistema criado em 25, selecionar '"Axes' e clicar em OK.

1. Abrir P4gina '""Plane' na janela de propriedades e clicar em ""Add"";
2. Selecionar Terra como corpo central;
3. Expandir o diretério do sistema criado em 25 e selecionar ''Planes'';
4. Selecionar plano XY e clicar em OK;

5. Configurar a cor do plano XY, desmarcar a caixa de selecdao '"'Draw at object' e selecio-
nar a op¢do ''"Translucent plane'. O plano recém-adicionado (Figura 26) € a referéncia

e a condicao de parada para a propagacao inicial.

Earth L1 _LEQ.A

EEakthlLl_LEC. Xy

Earth L1_LEO

\I/E’ﬂr

Figura 26 — Plano XY do sistema L1 LEO.

5.1.2 Adicionar Satélite

1. Criar novo satélite, com o método ''Define Properties'' ¢ nomeéa-lo;

2. Abrir a aba ""Pass'' da pagina ''2D Graphics'' e configurar ''Lead Type'' da op¢do "Or-
bit Track'' para "All"";
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3. Fazer o mesmo na aba '"Pass'' da pagina ''3D Graphics'';

4. Selecionar a pagina ""Orbit System';

5. Selecionar a opcao "3D Graphics 1 - Earth' no campo ''3D Windows'';
6. Clicar em ""Add BBR System..." e configurar a Terra como corpo central;
7. Configurar o Sol como corpo secunddrio central;

8. Desabilitar a op¢ao "'Inertial by Window''.

Target Plane Crossing
1. Selecionar a aba "Orbit'" pagina '""Basic'’;
2. Alterar o propagador para ''Astrogator';
3. Remover os segmentos padrao do MCS;

4. Adicionar nova sequéncia em ''Target Sequence' com o nome ''Target Plane Cros-
sing'";

5. Adicionar um "'Initial State' dentro do "Target Plane Crossing'';

6. Configurar os parametros de acordo com a figura 27 e configure RAAN como varidvel

independente.

Coord.System:  Earth Inedtial

Coordinate Type:  Keplerian o

Orbit Epoch: & 21 Jan 2023 15:00:00.000 UTCG ~ @
Element Type: Osculating v
Semi-major Axis ~  6678.14km = Q)
Eccentricty ~ 0 = Q
Inclination: 28.5deg = Q)
Right Asc. of Asc. Node ~ | Odeg ¥ &
Argument of Periapsis: 0 deg ¥ @
True Anomaly ~ | Odeg = Q

Inttial State Toal...

Figura 27 — Pardmetros utilizados para configurar Initial State.
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Propagar sequéncia
1. Adicionar segmento '"Propagate'" e nomeé-lo como "'Coast'';

2. Adicionar nova condi¢cdo de parada '"X-Y Plane Cross' e remover condicdo '"'Dura-

tion'';
3. Configurar sistema de coordenadas para Terra > .1 LEO;

4. Configurar o campo "Criterion' para ''Cross Decreasing'’;

1. Clicar em "Results..."
2. Mover o resultado ""Right Asc'' do diretério '"Spherical Elems'';

3. Configurar sistema de coordenadas para Terra > L1 LEO e clicar em OK.

1. Selecionar o segmento ''target sequence'' do ''Target Plane Crossing'' e renomear o

"Differential Corrector'' como '""Anti-Sun Line'';
2. Abrir as propriedades do '""Anti-Sun Line'' e selecionar ""Right Asc'' como resultado;
3. Rodar MCS;
4. Configurar o campo ""Action' para '""Run active profiles'';

5. Rodar MCS e assegurar que convergiu, agora € possivel ver a trajetdria final.

Configurar a Queima para L1

1. Inserir um segmento ''Maneuver' apds o segmento ''Coast' e renomed-lo como "L1
LEO Injection Thrust";

2. Configurar o campo de controle de atitude para '"Thrust Vector''.

3. Criar um novo segmento ''Propagate'' e renomeé-lo ''Z-X Plane Crossing'';

4. Adicionar nova condi¢do de parada ''Z-X Plane Cross' e deletar condi¢do padrio;
5. Configurar sistema de coordenadas para ""Sol > Syst SEM L1";

6. Clicar em ""Advanced..." e configurar tempo minimo de propagacdo para 864000 segun-

dos e clicar em OK;

7. Clicar no campo "..." do '""Propagator'' e configurar para '"'CisLunar"';
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Configurar Impulso de injecdo L1 LEO

O objeto de célculo desejado nao existe no Navegador de Componentes por padrio, de

forma que € preciso crié-lo.

Criar um Objeto de Calculo

O objeto de célculo que vocé deseja usar ndo existe no Navegador de Componentes por

padrdo, de forma é preciso crid-lo.

1. Estender o menu ''Utilities' e expandir o diretdrio '"Calculation Objects'';

2. Selecione "Cartesian Elems', duplicar a componente Vx e renomed-la como ""VxL1"

para alteracdes;
3. Alterar sistema de coordenadas para '"Sun > Syst SEM L1" e clicar em OK;
4. Abrir o segmento "ZX Plane Crossing' e clicar em ''Results..."";

5. Expandir o diretério " Cartesian Elems'', mover VXL1 para resultados e clicar em OK.

Mirar um Plane Crossing perto de L1

1. Criar um novo "'Target Sequence' e nomear o corretor diferencial como "'First Plane

Crossing'';

2. Adicionar segmentos '""L1 LEQO Injection Thrust' e "Z-X Plane Crossing' a essa

sequéncia;

3. Verificar se a variavel VxL1 criada esta selecionada como resultado do ''Z-X Plane Cros-

sing'";

4. Abrir as propriedades do corretor diferencial do '"Target Sequence', ativar a velocidade

cartesiana X como parametro de controle e VXL1 como resultado;
5. Rodar MCS, ativar modo '"'Run active profiles'' e rodar novamente;

6. Clicar em "Apply". A 6rbita resultante destes passos pode ser vista na figura 28.
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L1 Probe
e ——

Figura 28 — Resultado apds injecdo de impulso, visdo 2D.

5.1.3 Criar Orbita Halo

1. Copiar segmento ''Z-X Plane Crossing'', colar fora das sequéncias de mira renomed-lo

como ""Halo'';
2. Alterar a cor e reabrir o corretor diferencial de ""First Plane Crossing'';

3. Configurar o campo "'Desired Value' de VxL1 para -0.01 km/sec e rodar MCS. O satélite

comeca a orbitar na regido de L1, como € mostrado na figura 29.

Configurar missédo para 365 dias mantendo a 6rbita Halo

1. Adicionar condicdo de parada ''Duration' em ''Halo'";

2. Abrir ""Automatic Sequence Browser'' e criar nova sequencia com nome ''Station Ke-

eping'’;

3. Abrir editor de ""Station Keeping'' e adicionar novo '""Target Sequence'', com nome

"Maintain Halo'';
4. Adicionar manobra dentro do segmento ''Target Sequence'' e nomed-lo "'SK Burn'';
5. Configurar controle de atitude para '""Thrust Vector'';

6. Ajustar "Thrust Axes' para ""Sun > Syst SEM L1.Axes, selecionar X como varidvel

independente e configurd-la para -20m/sec

1. Adicionar segmento de propagacdo e nomed-lo '""Prop to Plane Cross'';
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Figura 29 — Visdo 2D do satélite comec¢ando a orbitar em L1

2. Configurar condi¢do de parada "Z-X Plane Cross'', com sistema de coordenadas ''Sun
> Syst SEM L1 e propagador do tipo ""CisLunar'’, com tolerancia de 1e-006km;

3. Deletar condic¢ao padrdo e clicar em ""Advanced...", configurando '"'Minimum Propa-

gation Time'"' para 864000 segundos.

4. Com "Prop to Plane Cross' selecionado, clicar em "Results..." e expandir diretério
"Cartesian Elems'';

5. Mover VxL1 para a aba de resultados.

Segmento de Retorno

1. Adicionar segmento '""Return'’ entre os segmentos '"'SK Burn'' e "'Prop to Plane Cross'';

2. Marcar a op¢ao ""Enable (except Profiles bypass)''. Este componente permite que o
Corretor Diferencial seja executado até o ultimo segmento Propagate. Quando converge,
o segmento SK Burn € executado novamente uma vez (com o valor Delta-V correto) e o

controle € passado de volta para a sequéncia principal.

3. Abrir corretor diferencial de '""Maintain Halo'' e marcar componente de velocidade X

como parametro de controle;
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4. Configurar a Perturbacao para 0.05 m/s e o passo mdximo para 10 m/s;
5. Configurar tolerancia de 0.05 m/s e ativar acdo "Run active profiles'’;

6. Fechar ''Autosequence properties''.

Definir Station Keeping e rodar MCS

1. Abrir pagina ""Basic - Orbit'' e selecionar segmento ''Halo'';
2. Ativar condicdo ""Z-X Plane Cross'’;
3. Configurar sequéncia de "'Station Keeping'';

4. Rodar MCS. As figuras 30 e 31 mostram o satélite na regido de L1 em uma 6rbita Halo,

onde estard orbitando por 365 dias.

.L1_Probe

Figura 30 — Orbita Halo, vista 2D.
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Figura 31 - Orbita Halo, vista 3D.

5.2 Parte IlI: Configuracdo do Sensor

1. Abrir as propriedades do satélite e navegue até ''Basic'' > "Attitude'';

2. Definir o tipo de atitude como ''Nadir alignment with Sun constraint''. A tela devera

estar de acordo com a figura 32;

R -

Basic Target Pointing

Type: |Nadir alignment with Sun constraint v Ovenide Basic attitude for selected targets

Select Targets

Constraint Ofset: 0deg = Precomputed
(J) Overide Basic & Target Pointing
Attude for specied times

Stat: & 15Jan 2023 10:00:00.000 UTCG
Stop: & 15.Jan 2023 10:00:00.000 UTCG =

File:

Figura 32 — Configuracdes de atitude do satélite simulado.

3. Adicionar um sensor ao satélite;

4. Nas propriedades do sensor, definir o tipo de sensor como "Simple Conic'' e "'Cone Half

Angle'" para 0.375 deg, como mostra a figura 33;

Sensor Type: | Simple Conic "
Simple Conic
Cone Half Angle:  0.375 deq @

Figura 33 — Propriedades do sensor simulado.
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5. Acessar "Pointing";

6. Definir o '""Pointing Type'' como "Targeted', o '""Boresight Type'' como "'Tracking"
e selecione "'Sol"' como alvo. A tela deverd mostrar o mesmo que a figura 34;

Pointing Type: |Targeied ~ ‘
Targeted
Boresight Type: Tracking 2 Selection fitter:
Track Mode: Transpond ~ |:|@ Planet Select All Fiters
About Boresight: Rotate v Clear Al Fitters
Available Targets Assigned Targets

©iLua @l

@ 5ol

@Terra

Figura 34 — Configuragdes de apontamento do sensor.

7. Clicar no sensor com o botdo direito € em ""Access'";

8. Selecionar o Sol e clicar em ""Compute'. A tela na figura 35 mostra os botdes utilizados

para os proximos passos;

Graphics
B show

B inherit Settings from Scenario
Advanced...

Show Line
Animate Highlight
Static Highlight

Compute Time Period
() Uze Object Time Periods
o IUse Scenario Time Period

() Use Time Intervals

[}
i
m
[a]

() spedfy Time Period
Start: & 15 Jan 2023 10:00:00,000 UTCG
Stop: & 15 Aug 2024 10:00:00,000 UTCG

Reports Graphs
ACCESS. .. ACCESS, .. Time Toal...
AER.... AER.... Add Timeline
Link Budget... B ~uto Add to Timeline
Report & Graph Manager... 3D Graphics Displays. ..

Figura 35 — Opc¢des disponiveis de relatério em Access.

9. Calcular o acesso entre o sensor € 0 Sol para verificar a observacdo continua, clicando em

""Reports' > ""Access...". A figura 36 mostra o relatério de observagao do sol;
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10. Para obter o grifico AER, clicar em "Graphs' > "AER...".

29 Jun 2025 10:30:38

Civil Air Patrol Use Only
Satellite-L1 Probe-Sensor-sensor EIT-To-Flanet-Scol: Access Summary Report

sensor EIT-To-S5ol

Access Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG)
1 15 Jan 2023 10:00:00.000 15 Jan 2023 10:14:29.587
2 15 Jan 2023 10:43:15.488 20 Apr 2024 10:52:33.473

Min Duration 1 15 Jan 2023 10:00:00.000 15 Jan 2023 10:14:29,587
Max Duration 2 15 Jan 2023 10:43:15.488 20 Apr 2024 10:52:33.473
Mean Dmration
Total Duration

Figura 36 — Relatorio de acesso do sensor ao Sol obtido no STK.

Dmration (sec)

869,
39830957.
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39830957.
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6 Resultados

Durante a simulagdo, foi calculada a magnitude ideal de impulso necessario para que o
satélite pudesse sair de uma Orbita baixa da Terra (LEO) e alcancar o ponto L1. O valor obtido
foi de 3170,83 m/s, resultado que foi validado ao longo da simulacio. Além disso, ajustes finais
foram realizados para que o satélite pudesse ser capturado em uma 6rbita Halo ao redor do ponto
lagrangeano, garantindo assim uma posicao ideal para observacdo solar continua. A trajetdria
final foi cuidadosamente perturbada na dire¢do do movimento orbital, permitindo que o satélite

assumisse com sucesso sua Orbita final.

ApOs concluir a primeira parte da simulagdo, € possivel visualizar totalmente as mano-

bras realizadas. A figura 37 mostra o satélite na regido de L1 em uma 6rbita Halo, onde estara

orbitando por 365 dias.

Moo

apth L1 _LED. Xy

Figura 37 - Orbita Halo, vista 3D.



71

A validacdo geométrica do sensor simulado foi realizada por meio da andlise do gréifico
AER (Azimuth, Elevation, Range), que expressa a relacao angular e a distincia entre o sensor

e 0 Sol ao longo de um periodo de mais de um ano.

Civil Air Patrol Use Only

= — 315058
s / \ ]

F 150008
3001 ]

X Jraeses
04 ]

L / T ras0es

2004 T 128508
L

14508

souelsiq

| 1.475e8

5n 74//\\// /\\_//\5 //\71_//\ 1 -
ﬁ\ / ]

| 14508

145588

Apr ul oct Jan2024 Apr

2023 Time (UTCG)

= — —
Azimuth (deg) Elevation (deg) Range (km)

Figura 38 — Grafico AER (Azimuth, Elevation, Range) do sensor simulado no STK.

O grafico apresenta a variagdo dos angulos de azimute (vermelho) e elevacdo (verde),
bem como a distancia (azul) entre o sensor € o0 Sol ao longo do tempo. Os dados indicam que o
Sol permaneceu continuamente dentro do campo de visdo do sensor durante mais de um ano de

simulacdo, com estabilidade geométrica compativel com a operacdo no ponto de Lagrange L1.

A curva de azimute apresenta variacoes ciclicas suaves entre aproximadamente 40° e
80°, indicando que o Sol permanece dentro do campo de visdo do sensor durante toda a simu-
lacdo. J4 a curva de elevagdo apresenta variacdes abruptas e picos regulares, mas esses saltos
estdo associados a transi¢cdes numéricas ou ajustes orbitais no modelo do STK, e ndo indicam
perda de visada. No contexto geral, a elevacdo retorna rapidamente a valores baixos (em torno

de 10° a 30°), compativeis com uma visada estdvel em relacdo ao Sol.

A curva de distncia (range) permanece proxima de 1,5e10® km, com leve variacdo
periédica entre aproximadamente 1,455¢10°% km e 1,495010% km. Esses valores sdo coerentes

com a posicao relativa do ponto de Lagrange L1 ao longo de uma 6rbita Halo.

Esses dados confirmam que o sensor permanece continuamente com o Sol dentro do
seu campo de visdo, sem oscilagdes significativas que comprometam a observa¢do. Embora a
modelagem ndo inclua efeitos dindmicos finos — como controle de atitude ou perturbacdes
reais — a simulac@o valida a estabilidade da geometria de visada, o que é coerente com o

comportamento esperado de instrumentos como o EIT a bordo da missao SOHO.

Além disso, foi possivel validar visualmente a orientacdo do sensor, utilizando a fer-
ramenta de visualizacdo 3D, como apresentado na Figura 39. O cone de visada foi projetado
para abranger o disco solar a partir do ponto de Lagrange L1, replicando o comportamento

geométrico observado na missao SOHO.
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Figura 39 — Cone de visada do Sensor direcionado ao Sol a partir de L1, obtida na visualiza¢do
3D do STK

A fim de verificar a compatibilidade entre o modelo simulado e o sensor EIT real da
missdo SOHO, foi estimada a resolu¢do angular por pixel do sensor simulado. Esse sensor foi
configurado com um valor de cone half angle () igual a 0,375°, o que resulta em um campo de

visdo total angular (FoV) dado por:

FoV = 2% B = 2% 0.375° = 0.75° (6.1)

O valor para segundos por arco (F'oVy,.s.) € convertido entdo, ao considerar que 1°

equivale a 3600 arcsec, ou seja:

FoV (arcsec) = 0.75° % 3600 = 2700 arcsec (6.2)

Assumindo uma matriz de detec¢do com resolugdo de 1024 x 1024 pixels, compativel
com a especificacdo técnica do instrumento EIT real (SOHO, 2024), a resolu¢@o angular por

pixel (R) é dada por:

FoVaresee 2700

R = —
Npa 1024

~ 2.64 arcsec/pixel (6.3)
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Esse valor € praticamente idéntico a resolucdo angular do telescépio EIT real, estimada
em aproximadamente 2,6 arcsec/pixel. Tal correspondéncia pode ser verificada na Tabela 8, que
apresenta uma comparagao entre os parametros técnicos do sensor EIT da missao SOHO e os
valores utilizados ou alcangados na simulag@o. A similaridade dos valores reforca a coeréncia

geométrica entre o modelo simulado e o comportamento 6ptico do sistema original.

Tabela 8 — Comparacao entre os parametros do sensor EIT real (SOHO) e da simulacido no STK

Parametro EIT real (SOHO) Simulacao no STK

Campo de visdo total (FoV) 0,75° (45 arcmin) 0,75° (cone half angle de
0,375°)

Resolucdo angular por pixel ~?2,6 arcsec/pixel 2,64 arcsec/pixel

Tamanho da matriz de imagem 1024 x 1024 pixels 1024 x 1024 pixels (as-
sumido)

Posicdo do satélite Ponto de Lagrange L1 Ponto de Lagrange L1

Direcionamento do sensor

Faixa espectral observada

Tipo de sensor

Fixado para o Sol (auto
tracking)

17,1-30,4 nm (UV ex-
tremo)

Telescopio UV  com
CCD

Orientacdo direcionada
para o Sol

Nao especificada (mo-
delo geométrico)

Modelo geométrico
(*Simple Conic*)

Fonte: Dados da simulagdo no STK e ESA/NASA (2024).
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7/ Consideracoes Finais

Este trabalho teve como objetivo principal simular uma missdo orbital com destino ao
ponto de Lagrange L1 do sistema Sol-Terra, visando a futura andlise do comportamento solar. A
observacao continua do Sol é fundamental para a compreensdo de fendbmenos como ejecdes de
massa coronal e tempestades geomagnéticas, que afetam diretamente o clima espacial e diversas
tecnologias na Terra. Para isso, foram explorados os fundamentos da Mecanica Orbital, o Pro-
blema Restrito de Trés Corpos (PR3C) e os conceitos dos pontos de Lagrange, que forneceram

a base tedrica necessdria ao desenvolvimento da simulagdo.

O estudo foi contextualizado com base em missdes de referéncia, como SOHO, ISEE-
3 e Aditya-L1, que serviram de inspiracdo para o planejamento da trajetéria e definicdo dos
parametros orbitais. A missao SOHO, em especial, validou a viabilidade de observagdes solares

a partir do ponto L1, servindo como modelo de comparacao.

A simulac¢do foi conduzida no software STK (System Tool Kit), utilizando os médulos
Astrogator e Analysis Workbench para modelar a transferéncia orbital e a dindmica da 6rbita
Halo. A estratégia adotada foi baseada em uma transferéncia balistica, escolhida por sua efici-
éncia e adequacao a instabilidade gravitacional da regido de L1, superando abordagens simpli-

ficadas como a transferéncia de Hohmann.

Além da dinamica orbital, foi simulado um sensor de observagao solar com caracteristi-
cas geométricas semelhantes as do instrumento EIT da missdo SOHO. A andlise do grafico AER
(Azimuth, Elevation, Range) demonstrou que o Sol permaneceu dentro do campo de visao do
sensor durante todo o periodo simulado — superior a um ano —, com estabilidade nos angulos
de azimute e elevagdo, e distancia compativel com a posi¢ao relativa em L1. Embora a simula-
¢do ndo envolva modelagem espectral, a estabilidade geométrica obtida valida a coeréncia do

modelo de visada adotado.

Dessa forma, o trabalho atingiu com éxito seus objetivos, demonstrando a viabilidade
técnica de simular uma missdo solar com observagdo continua a partir de L1. Os resultados
obtidos refor¢cam o valor do uso de trajetorias balisticas e de ferramentas computacionais como o
STK no planejamento e validacao preliminar de futuras missdes espaciais dedicadas a vigilancia

solar.

Como continuidade deste trabalho, recomenda-se a inclus@o de recursos mais avangados
na modelagem, como simulacdes espectrais, andlise de dados ficticios captados pelo sensor
e estratégias de controle de atitude para garantir a estabilidade da visada em cendrios mais
realistas. Tais aprimoramentos permitiriam uma validacdo mais completa do sistema e abririam
caminho para o desenvolvimento de missdes experimentais voltadas a observacdo solar com

maior fidelidade técnica.
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