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RESUMO

Este trabalho tem com o objetivo de analisar a passagem de uma nuvem de particulas
(fragmentos de asterdide) por um corpo celeste (planeta). Analisar esta passagem permite
predizer possiveis riscos de choques de nuvem de particulas com a Terra e identificar regides
de manobras 6timas. Para atingir o objetivo proposto, foi considerado que durante a passagem
proxima a nuvem de particulas realiza uma manobra assistida por gravidade (swing-by) com o
corpo celeste. O conceito de swing-by esta inserido dentro dos métodos modernos de
otimizac&o de trajetoria e seu uso e importante devido as missdes espaciais envolverem custos
altissimos. Assim utilizando o movimento e a influencia gravitacional de corpos celestes, para
prover variagdes dos elementos orbitais sem o uso de propulséo, a manobra swing-by garante
uma grande economia de combustivel. Podemos citar algumas missdes espaciais utilizando
manobras de swing-by: missdes VVoyagers e Galileo. O modelo matemético adotado para o
estudo € encontrado na literatura Prado (2001), onde considera-se um sistema formado por
trés corpos: um corpo massivo (M1) no centro do sistema de referencial inercial, um corpo
secundario (M2) em orbita ao redor de M1, e um corpo de massa infinitesimal (M3) que passa
pelo sistema e tem suas caracteristicas orbitais iniciais alteradas. Para descrever a manobra é
adotada a abordagem patched-conics, este método consiste em dividir um sistema de n-
corpos, em diversas partes em que cada uma um modelo simples de dois corpos € adotado. E
com base nas literaturas Prado (2005), e Gomes e Prado (2008), estendeu-se o modelo
desenvolvido inicialmente para uma particula para uma nuvem de particulas. Com o auxilio
do integrador numérico Fortran foram feitas simulacbes de swing-by para os sistemas Sol-
Marte e Sol-Jupiter onde foram adotados diferentes planetas e distancias de aproximacao para
melhor entender a influencia dos parametros iniciais, na manobra para uma nuvem de
particulas. Apds as simulacGes foram analisados os elementos orbitais semi-eixo maior,
excentricidade, energia, momento angular e velocidade.
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1- INTRODUCAO

O presente trabalho tem como proposta a analise das caracteristicas orbitais de uma
nuvem de particulas em uma possivel passagem proxima a um corpo celeste. Quando se fala
em nuvem de particula, refere-se a fragmentos de asterdides, grupos de asterdides, lixo
espacial, cometa fragmentados, entre outros. Todos, por minimo que seja 0 risco, podem
entrar em oOrbita de colisdo com a Terra, 0 que se ndo previsto com antecedéncia pode
acarretar perdas inestimaveis. Os sistemas de particulas em sua maioria possuem Orbita
periodica, ou seja, de tempos em tempos ocorrera a passagem proxima aos planetas que sua
Orbita cruza. Em uma possivel passagem proxima mesmo que a uma distancia que
impossibilite uma colisdo, as caracteristicas orbitais da nuvem de particulas sofrerdo
alteracdes devido a influéncia gravitacional do planeta, e em uma futura passagem proxima
pode ser que, devido as novas configuracdes da drbita da nuvem, a colisdo de fato ocorra.

Segundo Prado (2005) para o problema da passagem proxima da nuvem de particulas
pelo corpo celeste, considera-se que ela realiza uma manobra assistida por gravidade (swing-
by) com o corpo celeste. Para isto, assume-se que o sistema dinamico é formado por dois
corpos que estdo em Orbita circular em torno de um centro massa e uma nuvem de particulas
que se movimenta devido & atracdo gravitacional dos dois corpos primarios. E assumido
também que o movimento de todas as particulas é planar, e para o estudo da dinamica do
sistema é usada a patched-conic approximation ou simplesmente abordagem patched-conics.
Essa abordagem permite o uso de uma série de problemas de dois corpos, para gerar as
equacOes analiticas que descrevem o problema. Uma representacdo béasica do encontro é
apresentada na Figura 1, onde sdo mostrados as érbitas e corpos envolvidos no sistema de
estudo.

Figura 1 — Representacéo do encontro da nuvem de particulas com um planeta




1.1- Motivacgéao

A importéncia deste estudo também é comprovada pelos inimeros trabalhos que
estudam sistemas dindmicos com o uso do swing-by, como em Prado (2005) e Gomes e Prado
(2009) onde foram feitos estudos para swing-bys envolvendo nuvem de particulas, e para
sistemas de uma Unica particula (nave espacial) (Broucke e Prado, 1993) e (Formiga e Prado,
2011a) e que cada vez mais vem aumentando com o crescimento das tecnologias espaciais
visando uma melhora no planejamento de missdes.

Quando se trata de encontros proximos, gravidade assistida e otimizacao de trajetdria
deve-se mencionar o JPL (Jet Propulsion Laboratory), que é um centro de desenvolvimento
tecnoldgico que pertence a NASA (National Aeronautics and Space Administration), de onde
foi idealizado o uso da gravidade assistida em missfes espaciais. Esta ideia apareceu no
programa espacial americano, onde inimeras missGes foram realizadas com sucesso. Entre
elas destaca-se a missdo Mariner 10, que realizou manobras assistidas por gravidade com 0s
planetas Mercurio e Venus. E possivel enfatizar também a ESA (European Space Agency)
que participou do desenvolvimento da missdo Ulysses, missdo essa que tinha como objetivo
estudar os polos do Sol e para isso era necessario 0 uso de um swing-by com Japiter, e a
missdo Rosetta que executou swing-bys com Terra e Marte. J& o Brasil, possui por parte do
INPE (Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais) uma grande quantidade de publicacdes nas
aereas de encontros proximos, gravidade assistida e otimizagao de trajetoria.

1.2- Objetivo

Esse trabalho teve como objetivo analisar a passagem de uma nuvem de particulas
proxima a um corpo celeste, considerando um swing-by entre a nuvem e o corpo celeste.
Foram analisadas, ap0s a passagem proxima, as caracteristicas dos elementos orbitais de cada
particula, os possiveis ganhos ou perdas de energia juntamente com a variagdo do momento
angular, velocidade, excentricidade e semi-eixo maior. Foi realizado também um estudo da
influéncia da massa de cada planeta na nuvem de particulas antes e depois da passagem
proxima ao corpo celeste. Finalmente foram identificadas as regides onde ocorrem as

manobras 6timas.

1.3- Metodologia

Este trabalho foi elaborado desenvolvido no INPE de S&o José dos Campos, onde as

simulacdes foram feitas, com o auxilio de uma bolsa de estudos concebida pelo CNPq
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(Conselho Nacional de Desenvolvimento Cientifico e Tecnoldgico). Para atingir os objetivos
apresentados, foi necessario dividir este trabalho em algumas etapas para se analisar,
gradativamente, as manobras orbitais abordadas. Primeiramente foi feito um levantamento
bibliografico de trabalhos envolvendo manobras de swing-by, depois foi feita uma abordagem
matematica dessas manobras, onde, através do auxilio de um integrador numérico
desenvolvido no Fortran, foi calculado o efeito swing-by na nuvem com alguns planetas. Apos
a simulacdo fez-se a analise dos dados encontrados referentes aos elementos orbitais que

definem uma trajetoria: semi-eixo maior e excentricidade, energia e momento angular.

1.4- Conteudo

Este trabalho esta dividido em cinco capitulos, separados da seguinte forma:

e Primeiro capitulo — introdugdo ao tema do estudo, os principais objetivos a serem
alcancados e a metodologia empregada;

e Segundo capitulo — apresentacdo do swing-by e seu modelo matematico;

e Terceiro capitulo — metodologia empregada ma simulacdo numérica;

e Quarto capitulo — resultados numeéricos e sua analise;

e Quinto capitulo — concluséo e propostas para trabalhos futuros.
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2- FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo é apresentada a manobra assistida por gravidade (swing-by), bem como

0 modelo matematico Prado (2001) adotado para o estudo.

2.1- Defini¢do de Swing-by

MissOes espaciais sdo de alto custo e a fim de diminuir tais gastos, sdo aplicados
inmeros métodos de otimizacdo de trajetoria. Entre esses métodos, existem o0s classicos
(transferéncia de Hohmann, bi-eliptica, etc) e os modernos (captura gravitacional e manobra
assistida por gravidade). Neste trabalho é feita uma abordagem de trajetérias atraves de
manobras assistidas por gravidade, também conhecidas como swing-by. Este estudo foi
realizado em uma nuvem de particulas e um corpo celeste, onde foram analisadas as
caracteristicas orbitais da nuvem antes e depois da manaobra.

O swing-by ja é conhecido em Astronautica por ser uma 6tima solugéo para economia
de combustivel nas missdes espaciais, e consiste em usar 0 movimento e a influéncia
gravitacional do corpo celeste (Planeta, Satélites Naturais, etc) para alterar a trajetoria,
velocidade, energia e momento angular da nave espacial. A sua importancia pode ser
compreendida quando se nota o grande niumero de missdes de sucesso que o utilizaram.

Outro tipo de manobra assistida por gravidade é o chamado fly-by. A diferenca entre a
manobra swing-by para o fly-by € que no ultimo a espagonave acompanha o corpo celeste por

um periodo de tempo, antes de concluir a manobra.
2.1.1- Historico de Uso do Swing-by

Para entender a importancia da manobra assistida por gravidade, foi feita uma breve
revisao das principais missdes espaciais que se utilizaram ou estdo programadas para utiliza-

la:

e Pioneers 10 e 11 — Fimmel et al. (1977) — As sondas Pioneers 10 e 11 lancadas
respectivamente em 1972 e 1973, foram as primeiras a estudar o cinturdo de asterdides e 0s
planetas gigantes Jupiter e Saturno. Pioneer 10 realizou swing-bys com Jupiter e Pioneer 11

com Japiter e Saturno (Figura 2).
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Figura 2 — Descri¢cdo Missoes Pioneers

DEIXANDO
O SISTEMA
SOLAR

ENCONTRO
COM
SATURNO

ORBITA
SATURNO

PIONEER 11

PIONEER 10

FONTE: Adaptado Fimmel et al. (1977)

e Mariner 10 - Dunne (1978) — Lancada em 1973, como o objetivo realizar swing-bys com
os planetas Mercudrio e Vénus. Enviar uma sonda direto para Mercurio requer altos custos,
entdo a melhor alternativa é envia-la em direcdo ao planeta VVénus, onde ocorre o swing-by.
Apo6s a manobra com o planeta Vénus a sonda tem sua trajetéria alterada em dire¢do ao

planeta Mercurio (Figura 3).

Figura 3 — Missdo Mariner 10

FONTE: Dunne (1970)
e VVoyager 1 e 2 - Kohlhase e Penzo (1977) — As missbes Voyager de 1977, sdo
conhecidas como exemplo de sucesso no uso de sucessivos swing-bys. Ambas tinham como
objetivo estudar diferentes planetas do sistema solar, sendo a melhor e mais econémica

maneira de se fazer isso passando préximo a um planeta coletando dados, e a0 mesmo tempo
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aproveitar a passagem proxima para alterar sua trajetdria e ganhar o impulso necessario pra ir
ao proximo planeta. A Voyager 1 realizou swing-bys como os planetas Jupiter e Saturno, e a
Voyager 2 como os planetas Japiter, Saturno, Urano e Netuno (Figura 4).

Figura 4 — Descricbes das Missdes VVoyager

Voyager 1

Urano
20/08/77 Saturno
13/11/80

Saturno

20/08/77
Tapiter
09/07/79

X

Urano
30/01/86

Voyager2 Thpiter

05/03/79

Tapiter
20/08/77

Apice Solar

FONTE: Kohlhase e Penzo (1977)

e Galileo - D’ Amario et al. (1992) — A sonda espacial Galileo, foi lancada em 1989 como
objetivo de estudar o planeta Japiter e suas Luas (lo, Europa, Callisto e Ganymede). Para
atingir seus objetivos realizou swing-bys como os planetas Vénus e Terra, e fly-bys com os
asterdides 951 — Gaspra e 243 - Ida. Como mostra a Figura 5, a sonda foi lancada em direcéo
ao planeta Vénus, onde realizou o primeiro swing-by, depois realizou mais dois swing-bys
com a Terra, entre a primeira e a segunda manobra com a Terra ela realizou um fly-by com o
asteroide 951 — Gaspra, e ap06s a segunda manobra quando ja em trajetoria em direcdo a

Jupiter realizou um fly-by com o asterdide 243 — Ida e em 1995 chegou a Jupiter (Figura 5).
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Figura 5 — Descri¢cdo misséo Galileo

FLY-BYS TERRA
08/12/90,08/12/92

18/10/8%

ORBITA CHEGADA JUPITER
JUPITER J o

FONTE: D’ Amario et al. (1992)
e Ulysses — Wenzel et al (1992) — Como o objetivo de estudar as regides polares do Sol a
sonda Ulysses foi lancada em dire¢do ao planeta Japiter onde realizou um swing-by que a

deixou em uma Orbita quase polar (Figura 6).
Figura 6 — Descricdo missdo Ulysses

PASSAGEMPOLO NORTE SOLAR

JUNHO-SETEMERO- 1995‘)/\

ORBITAJUPITER

ENCONTRO
JUPITER

. FEVEREIRO1992
CRUSANDO A
ELIPTICA ——p
FEVEREIRO-1995

TRAJETORIA

PASSAGEMPOLOSUL SOLAR SUL

JUNHO-NOVEMBRO - 1994

FONTE: Wenzel et al. (1992)

e Cassini — Flanagan e Peralta (1993) — A missdo Cassini tinha como objetivo estudar
Saturno e seus satélites, projetada para ser lancada em 1997 realizando duas manobras
assistidas por gravidade com o planeta Vénus, uma com a Lua, uma com a Terra e com
Jupiter, para em fim chegar a Saturno. Entre as gravidades assistidas realizadas com a Terra e

Jupiter a sonda realizaria um fly-by com o asteroide Masursky (Figura 7).
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Figura 7 — Descricdo missdo Cassini.

FLY-BY VENUS
FLY-BY VENUS 21/04/98

20/06/99

< MANOBRA
02/12/98

LANCAMENTO
FLY-BY TERRA 06/10/97

16/08/99

FONTE: Flanagan e Peralta (1993)
e MESSENGER - McAdams (2003) e O’Shaughnessy et al (2011) — Projetada para

estudar o planeta Mercdrio, a sonda MESSENGER foi lancada em 2004, ela realizaria uma

manobra assistida por gravidade com a Terra, em seguida duas com Vénus, por fim duas com

Mercdrio antes de entrar na Orbita de inser¢do em 2009. Porem isso ndo ocorreu, ela realizou

trés manobras com Mercurio e s6 entrou em Orbita na Orbita de insercdo em 2011 (Figura 8).
Figura 8 — Descricdo missdo MESSENGER

Orhbita de Insercio
em Mercario (MOI)

il Fly-by Mereirio 3

Fly-by Mercario 1
Fly-by Mercirio 1

Terrapara
Orhita de

DSM=Deep Space Maneuver ———

Lancamento DSM-1 DSM-1 DSM-23 DSM-4 DSM-5
Terra Terra Viénus Vems g uemin'n* llemin'n*- Men:ﬁn'n+ Mercirio

03/08/04 02/08/05 24/10/06 00607 14/01/08  06/10/08 219/09/09 18/04/11

FONTE: O’Shaughnessy et al. (2011)
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e New Horizons - Guo e Farquhar (2008) — A sonda New Horizons foi langada em 2006,
com o objetivo de estudar o planeta ando Plutdo e seus satélites, podendo ser estendida
também ao estudo do cinturdo Kuiper. Como Plutdo tem uma érbita com uma inclinagdo de
17°, para a sonda poder ir ao seu encontro, ela realizou um swing-by com o planeta Jupiter e a
previsdo de encontro com Plutdo é para 2015 (Figura 9).

Figura 9 — Descricdo Missdo New Horizons

Encontro com
Plutao 14/07/15
Em direcéo ao Cinturdo Kuiper

Jupiter Gravidade
Assistida Fly-by
28/02/07

Netuno

Urano

Saturno

Posicionamento
Planetario para Fly-by
com Tipiter 28/02/07

Lan¢amento
19/01/06

FONTE: Guo e Farquhar (2008)

2.2- Modelagem Matematica do Swing-by

O modelo matematico mais simples encontrado para o estudo de um swing-by, é o
modelo em duas dimensdes encontrado na literatura em Broucke (1988), Prado (1993) e
Prado (2001), desenvolvido através da abordagem patched-conics. Essa abordagem surgiu
dentro do conceito de trajetdrias interplanetarias para resolver os problemas relacionados aos

sistemas com mais de dois corpos. Na literatura a justificativa de seu uso é descrita como:

...0 célculo de uma 6rbita de precisdo é um procedimento de tentativa e erro que
envolve a integracdo numérica das equacdes de movimento completo, onde todos os
efeitos de perturbagcdo sdo considerados. Para a andlise da missdo preliminar e
estudos de viabilidade, é suficiente para ter um método de aproximacdo analitica
para determinar o AV total necessario para realizar uma missdo interplanetaria. O
melhor método disponivel para tal andlise é chamado de patched-conics
approximation... (BATE et al, 1971).

A pateched-conics de maneira geral divide um problema de n-corpos em diversas
partes, sendo que em cada uma um modelo mais simples, o problema de dois corpos é usado
como solu¢do. Como mostra a Figura 10, o modelo considera uma particula em Orbita eliptica
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que passa por um sistema de referencial inercial com dois corpos em érbita kepleriana, sendo
este sistema composto por um corpo principal de grande massa (M;) e um corpo de menor
massa (M,) e uma particula com massa infinitesimal (M), quando comparada ao corpo com o0
qual ela realiza a manobra.

Figura 10 — Representacéo do swing-by

v

FONTE: Formiga e Prado (2011a)

As variaveis que descrevem a manobra sao:

—

V, - a velocidade de M, em torno de My;
V5, Vi - vetores velocidade de M; em relacdo a M,, antes e depois da manobra,
respectivamente;
I7l-, I7f - vetores velocidade de M; em relagdo a M,, antes e depois da manobra, em um
referencial inercial, respectivamente;
6 - angulo de deflexdo (angulo entre Ve I_/;;f);
Typ - distancia maxima de aproximacgao entre M, e Ms;
¥ - angulo de aproximagao;
A, B - possiveis pontos de encontro M, e M;.
Se utilizando da abordagem patche-conics para descrever completamente a manobra,
neste momento se divide a manobra nas trés etapas seguintes:
1. Na primeira etapa desconsidera-se a influéncia gravitacional de M, e a érbita de M5 ao
18



redor de M, é tomada com kepleriana;

2. Na segunda etapa M; entra na esfera de influéncia de M,. Entdo se calcula a

velocidade V- :

— —

Vo =V, =V, 1)
Calcula-se também a velocidade V;* que é a velocidade da nave em relacdo a M; apos
a manobra, no instante em que M; vai deixar a esfera de influéncia, através da equacéo:
=7, -7, 2
3. Essa é a ultima etapa e nela considera-se o swing-by completo e a nave entra em uma
nova Orbita kepleriana e torno de M;.

Ap0s o swing-by estar completo, € feita a comparagdo da érbita antes e depois da manobra
ocorrer. Dessa forma, sdo calculadas as variacfes, comecando pela variacdo da velocidade,
calculada pela diferenca as velocidades inerciais:

AV =V, -7, (3)
Figura 11 — Soma dos vetores velocidade envolvidos no swing-by

FONTE: Prado (2001)
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Figura 12 — Vetores envolvidos no swing-by

o

FONTE: Prado (2001).
E a partir do diagrama de vetores velocidade (Figura 11) do swing-by é possivel
encontrar que (BROUCKE, 1988):
AV = |Al7l= 2|Vio| sin(8) = 2V, sin(6) 4)
Como mostra a Figura 12 AV descreve um angulo ¥ + 180° com a linha M;-M,. Isso permite

encontrar os incrementos da velocidade que s&o:

AX = =2V, sin(8) cos(¥) (5)
AY = —2V,, sin(8) sin(¥) (6)
O proximo passo é obter a variagdo de momento angular (C). Partindo de sua

definicio obtém-se a expressdo C = XY —YX, que resulta na equagdo AC = X(AY) +
(AX)Y — Y(AX) — (AY)X para a primeira variagdo. Sob a condicdo de que o encontro é
instantdneo em que AX =AY =0, t=0, X=R e Y =0. Obtém-se AC = RAY, e
combinando essa equagio com a expressao AY:
wAC = =2V, V,, sin(8) sin(¥) @)
A terceira derivada resultante da manobra é a variacdo de energia, que € encontrada

através da diferenca que ha entre a energia depois e antes da manobra, sendo respectivamente:

1p,. . . .
By =3 (% +8%)" + (¥ + a7)"] ®)
1,. .
Que resulta em:
AE = E, — E_ = 2V, sin(8)[2Vi sin(8) — (X cos(¥) + Y sin(¥))] (10)
Apos simplificagdo de (BROUKE, 1988):
AE = —2V,V,, sin(6) sin(¥) (11)
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Analisando as equacdes anteriores, pode-se chegar a um resultado importante:
AE = wAC (12)

Outras importantes consideracbes podem ser encontradas ao se estudar com mais
detalhes a equagdo (11). Entre elas, a de que os parametros |V,| e |V.,| que representam as
magnitudes dos vetores velocidade citadas anteriormente, sdo quantidades positivas assim
como sin(§) pois 0° < § < 90°. Dessa forma, o Unico parametro que pode modificar o sinal
de AE é sin(¥). Logo, para os valores de ¥ no intervalo 0° < ¥ < 180°, AE é negativo
(decresce em energia), e intervalo de 180° < ¥ < 360°, AE é positivo (aumenta em energia).
Sendo assim de (PRADO, 2001):

- Se 0 swing-by ocorre na frente de M, (0° < ¥ < 180°), ha um decréscimo na
energia de M5 com uma perda maxima quando ¥ = 90°;

- Se 0 swing-by ocorre atras de M, (180° < ¥ < 360°), h4 um aumento na energia de

M5 com um ganho maximo quando ¥ = 270°.

2.3- Swing-by Objetivando Mudanca de Trajetéria

Esse modelo foi desenvolvido para um swing-by de uma particula, objetivando a
mudanca de 6rbita tendo como base um plano bidimensional. Apesar de ter sido desenvolvido
para uma sO particula ele é encontrado em uma vasta literatura, sendo estendido aos mais
diversos sistemas, para uma particula (nave espacial) e um corpo celeste (planeta) [Prado
(2001) e Formiga e Prado (2011a)], e para uma nuvem de particulas e um corpo celeste
[Gomes e Prado (2008) e (Prado, 2005)].

Inicialmente, serd necessario encontrar os elementos keplerianos de M; relacionados a
M, anteriores ao encontro com M,. Esses elementos sdo semi-eixo maior (a;), excentricidade

(e;), energia (E;) e momento angular (C;):

1, + 1
a; = ) P (13)
T
251
E. = ———
' Zai (15)

Ci =vma;(1—e?) (16)
Onde: u; - parametro gravitacional de M, r, - distancia do apoapsi e 7, - distancia do

periapse.
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Ap0s o calculo dos elementos keplerianos anteriores a passagem, desconsiderando o

efeito gravitacional de M,, calcula-se a magnitude da velocidade de M5 em relacdo a M, (Vi)

e a anomalia verdadeira (6).

o 2 1
7= (3= 2) an

_ _ 1 ai(l—eiz)
oo o (252 1) 9

Onde: d,- distancia M- M,.

Conforme é mostrado na Figura 10, existem duas solucdes (6, e 85) para a Equacao
(18). O proximo passo € calcular o chamado flight path angle (y), que é o angulo entre a
velocidade inercial de M5 e a velocidade de M,, encontrado através da Equacdo (19), que
assim como a anomalia verdadeira, possui duas solucdes (y4 € yg).

e;sin 6 ) (19)

=t -1 (—
v =tan 1+e;cos0

E tendo por base a soma vetorial envolvida no swing-by (Figura 13) é calculada a

velocidade de M5 em relacdo a M, e o angulo () entre ela e a velocidade de M,:

|I7;§|=\/Vl-2+V22—2Vincosy (20)
VZ-V2-v5"

— o © 21

B = cos < AR ) (21)

Figura 13 — Soma vetorial envolvida no swing-by

Vs

FONTE: Prado (2001)
Esse modelo permite dois angulos de aproximacéao (¥; e ¥,), que sdo possiveis devido
as duas diferentes possibilidades de deflexdo da direcdo do vetor velocidade, conforme a

geometria do encontro Figura 14.
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Figura 14 — Possiveis rotacfes para o vetor velocidade

B
Axf

e

\
\
\) —
‘/;
FONTE: Prado (2001)
Y, =180°+pB+6 (22)
Y, =360°+p—-4 (23)
Onde o angulo de deflexdo é dado pela equacao abaixo, da literatura (Broucke, 1988):
§ =sin™? !
= Sln rapvog (24)

14+ ——-
Uz

Onde: u, - parametro gravitacional de M,.

A Equacdo (24) junto a Figura 10, segundo Prado (2001) revelam as varaveis
independentes, que descrevem completamente a manobra, sendo elas a magnitude da
velocidade de M5 no infinito, antes ou ap6s a manobra, distancia de M5 em rela¢do a M, no
instante do encontro e o angulo de aproximacao.

A partir das equagdes apresentadas até agora € possivel, entdo, encontrar os valores de

variagdo da energia (AE), da velocidade (AV), energia final (Ef) e velocidade final (V).

AE = -2V,V,sind sin¥ (25)
E; = E; + AE (26)

AV =2V, siné (27)

Ve =V, + AV (28)

E com o valor da variacdo da energia e tendo conhecimento da velocidade angular encontra-se

a variacdo do momento angular (AC) e o momento angular final (Cy).

AE
AC = — (29)
w
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E por altimo, através das equagOes a seguir, acham-se os principais valores relacionados a

geometria final da orbita, semi-eixo maior final (ay) e excentricidade final (ef).

__H (31)
Y= T2
sz (32)
ef = |1-—
Hiar

Ap0s o célculo da manobra através do modelo matematico apresentado, pode-se fazer
a analise da manobra. Para isso, utiliza-se a Tabela 1 que classifica o tipo de érbita e a Tabela
2 que define a Orbita segundo energia e momento angular, assim classificando M5 quanto a
geometria de sua Orbita e quanto a sua direcdo de rotacdo, que pode ser direta (sentido

horéario) ou retrograda (sentido anti-horario).

Tabela 1 — Seccdes conicas.

Conica | Energia | Semi-eixo Maior | Excentricidade
Circular <0 r (raio) 0
Elipse <0 >0 O<ex<l1
Parabola 0 00 1
Hipérbole | >0 <0 >1

FONTE: Silva (2001)

Tabela 2 — Classificacdo da d6rbita segundo energia e momento angular

Orbita Energia Momento Angular
Eliptica direta Negativa Positivo
Eliptica retrégrada Negativa Negativo
Hiperbodlica direta Positiva Positivo
Hiperbodlica retrograda Positiva Negativo

FONTE: Adaptado de Prado (2001)
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3- METODOLOGIA

3.1- Extensado do Modelo Matematico a uma Nuvem de Particulas

O modelo matematico Prado (2001), ja apresentado anteriormente, foi desenvolvido
para o calculo do swing-by de uma Unica particula. Para estendé-lo a uma nuvem de
particulas, fez-se uso da metodologia empregada nas literaturas Gomes e Prado (2008) e
Prado (2005), nas quais, a partir de uma variagdo no semi-eixo maior (a + Aa) e na
excentricidade (e+Ae) empregadas no modelo matematico Prado (2001), foi possivel estender

0 modelo a uma nuvem de particulas.

3.2- Estrutura do Codigo Fonte para Swing-by de Uma Nuvem de Particulas

Para gerar a nuvem de particulas através da metodologia apresentada e simular a
manobra swing-by com um planeta, fez-se 0 uso do integrador numérico Fortran. O programa
foi feito em linguagem Fortran 90, cuja estrutura é apresentada na Figura 15. Foi utilizada a
linguagem Fortran devido a sua precisdo na geracao de dados e pela sua aceitacdo no meio
académico para uso em calculos de manobras orbitais.

O programa foi desenvolvido com o objetivo de calcular o semi-eixo maior e
excentricidade da particula de referéncia (particula mais proxima do corpo primario) e somar
variacdes nos valores calculados de semi-eixo maior e excentricidade da particula de
referéncia. Dessa forma, é gerada a nuvem, e individualmente é calculada a manobra de cada

particula.
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Figura 15 — Fluxograma da rotina em Fortran

Inicio

Ler valores de dq;, T'p;, T'p, T,
Hi, U2, VZa w, rapa PI a:ai+Aa
{ v
Calcular ai e=ei+Ae
v _ |
Calcular ei Calcular E; C; Vi; 0a; Vinf;

v: B; 6; W13 W25 AE; AC; AV;
Es; Cs; ar, er, Vs

'

Imprimir resultados para a,
e, AE, AC, AV, Ey, Cy, ay, €1,
Vi

<o >
S

[ Fim ]

FONTE: Autor (2012)

Como mostra o fluxograma, primeiro € necessario inserir no codigo fonte (Apéndice
A) os valores de distancia de apoapsis (r;) e distancia de periapsis (r,) da particula de
referéncia; a distancia maxima de aproximacao (r,), 0 parametro gravitacional de M; (), a
distancia entre M; e M, (d,;); raio equatorial (r,;), velocidade orbital do planeta (V;),
velocidade angular (w) e parametro gravitacional de M, (u,).

Depois da declaragdo dos dados iniciais, o programa faz os calculos iniciais para semi-
eixo maior e excentricidade em relagdo aos valores 7, e 7, da particula mais proxima, depois
se abre um laco para calcular os valores para cada particula da nuvem, considera-se entdo um
incremento de valores t e k com um a variacdo maxima de X e y para os valores de semi-eixo
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maior e excentricidade. Essa variagdo representa as variagdes de particula para particula da
nuvem, sendo que a variagdo maxima representa a particula com maior semi-eixo e
excentricidade. O laco tera como condigdo para acabar os valores maximos de variacao x e y
para (Aa) e (Ae) respectivamente. O comando para impressdo de valores também esta inserido
dentro do laco e os valores serdo impressos em um arquivo (.dat), que depois sdo apresentados
na forma de graficos para andlise através do programa Origin 8. O programa completo pode
ser encontrado no Apéndice A, onde outros detalhes podem ser observados.
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4- RESULTADOS

A melhor maneira de se entender como ocorre um swing-by é aplicando
numericamente 0 modelo matematico. Os resultados mostrados neste capitulo sdo baseados
nos dados gerados a partir do programa apresentado no capitulo 3, feito para 0 modelo
matematico de swing-by da nuvem de particulas. Para gerar os resultados, é necessario
primeiro escolher quais serdo os sistemas onde ocorrerd a manobra swing-by. Para isso,
considera-se, inicialmente, uma nuvem formada por fragmentos de asterdide. Sabe-se que a
maior concentracdo de asterdides estd no chamado cinturdo principal de asterdides (main
asteroid belt), e este se encontra entre os planetas Marte e Japiter (Figura 16). Sendo assim
escolheu-se para o estudo numérico o sistema Sol (M,), Marte (M,) e nuvem de particulas
(M5), e o sistema composto por Sol (M;), Jupiter (M) e nuvem (Ms). Os resultados de ambos
serdo apresentados separadamente. E também importante escolher o local onde ocorrera o
encontro (Figura 10), sendo sua ocorréncia possivel em dois pontos. No presente estudo sera
considerado que a manobra ocorrerd no ponto A.

Figura 16 — Cinturdo principal de asteroides

MAIN !
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ASTEROIDS
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) I E—————————"———
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Light minutes Astronomical units

FONTE: NASA (2012)
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4.1- Dados Iniciais

Conforme mostrado no capitulo 3, para se calcular a manobra deve-se conhecer
inicialmente alguns valores, estes referentes a nuvem, ao planeta do sistema e ao Sol. O Unico
valor inicial relacionado ao Sol é seu parametro gravitacional (u; = 1,33 * 101! km?/s?). Para
os planetas do sistema (Marte ou Jupiter), é apresentada a Tabela 3, que contém alem dos

principais valores referentes a eles, valores referentes a Terra, que serdo usados na anélise dos

resultados.

Tabela 3 - Dados dos planetas Terra, Marte e Jupiter

Terra Marte Jupiter
Semi-eixo Maior (a) [km] 149.598.261 227.939.150 778.547.200
Excentricidade (e) 0,01671123 0,093315 0,048775
Inclinagéo [graus] 7,155 1,850 1,3
Velocidade Orbital (V,) [km/s] 29,78 24,077 13,10
Periodo Orbital [dias] 365,2564 686,971 4.331,572
Massa [kg] 5,9736*10%* | 6,4185*10%% | 1,8986*1027
Raio Equatorial (r,;) [km] 6.378,1 3.396,2 71.492
Distancia do Apoapses (r,) [km] 147.098.290 249.209.300 816.520.800
Distancia do Periapses (rp,) [km] 152.098.232 206.669.000 740.573.600
Distancia Média do Sol (d;,) [km] 149.597.870 | 227.940.000 | 7.783*108
Parametro Gravitacional (W) [km3/s?] 3,986*10° 4,28389*10* 1,26*108
Velocidade Angular (o) [rad/s] 1,99*107 1,06*10°7 1,68%1078

FONTE: Adaptado de Jones (2007) e McFadden et al.(2007)

Conforme mostrado no capitulo 3, a geracdo da nuvem antes do swing-by é feita pela
relacdo e + Ae para a excentricidade e a + Aa para 0 semi-eixo maior. Para isso, sera
necessario definir valores iniciais aos quais as variacfes serdo somadas, para assim gerar a
nuvem. Estes valores serdo os da particula com menor excentricidade e menor semi-eixo
maior, chamada particula de referéncia (Tabela 4). Os dados da particula de referéncia foram
baseados nos dados das Orbitas de Marte e Jupiter, mais especificamente a suas distancias
médias ao Sol (d,), onde 1, = 0,15d,, e 1, = 1,2d;,. Também sera necessario definir a taxa
de variacdo (Aa e Ae) e a variagdo maxima (Aa,, e Ae,) do semi-eixo maior e da
excentricidade, para assim gerar a nuvem de particulas. A variacdo adotada para a

excentricidade sera de Ae = 0,001 para a taxa de varia¢do (incremento) e variagdo maxima de
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Ae,, = 0,01, ou seja, a particula de referéncia possui excentricidade igual a e e a particula
com maior excentricidade possui e + Ae,,, as demais particulas estdo dentro deste intervalo.
O mesmo acontece para 0 semi-eixo maior, onde a é o semi-eixo maior da particula de
referéncia e a + Aa,, é a particula com maior semi-eixo maior, e as outras particulas estdo
dentro deste intervalo. Os valores referentes as variacdes de semi-eixo maior sdo apresentados
na Tabela 5 e foram relacionados a distancia media entre o planeta e o Sol.
Tabela 4 - Dados iniciais da nuvem para swing-by com Marte e Jupiter
rp (50,15dy,) [km] | ry (= 1,2d4;) [km]
Marte 3,4191*107 2,73528*108
Jupiter 1,16745*108 1,40094*108
Fonte: Autor (2012)

Tabela 5 — Variacdes para a geragdo da nuvem

Marte Jupiter
Aa [km] Aa [km]
Taxa de
Variacdo (Aa) | 2,2794*103 7,783*10°
[= 0,001d;,]
Variagéo
Maxima (Aa,,) | 2,2794*10° 7,783*103
[=0,01d,,]

FONTE: Autor (2012)
A partir dos dados iniciais apresentados nas tabelas anteriores, fez-se uma relacéo das
principais Orbitas do sistema em estudo, com a ajuda do software Mathematica, utilizando a

equacao polar das conicas, solugdo do problema de dois corpos, dada por (SILVA, 2001):

po__ P
1+ ecosf

A Figura 17 mostra as Orbitas para o sistema Sol-Marte e a Figura 18 para o sistema

(33)

Sol-Jupiter. Pode-se ver que, em ambos o0s sistemas, a érbita da particula de referéncia cruza
com a da Terra, assim provavelmente todas as particulas da nuvem também cruzam com a
Orbita da Terra. Isso se deve a combinacdo de semi-eixo e excentricidade escolhidos para a

nuvem.
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Figura 17 — Orbitas sistema Sol-Marte

@ Marte
®Terra
@Particula de Referéncia

FONTE: Autor (2012)

Figura 18 — Orbitas sistema Sol-Jupiter

® Tipiter
®Terra
@®Particula de Referéncia

FONTE: Autor (2012)

Outro importante parametro inicial que se deve conhecer é a distancia maxima de
aproximagdo entre M, e M3 (r,,), e para melhor entendimento de sua influéncia nos
resultados finais do swing-by, foram considerados valores diferentes para ela (Tabela 6):
Tap = 1,17 € 74, = 107y, Onde 7, € 0 raio equatorial do planeta.

Tabela 6 — Distancias de aproximagao

Distancia maxima de aproximagéo (r,,) | Marte [km] | Jupiter [km]

Tap = 1,11y, 3,73582E3 | 7.86412E4

Tap = 107, 3,396E4 7,1492E5
FONTE: Autor (2012)
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A partir de todos os dados apresentados nesta parte do trabalho, j& e possivel calcular a

manobra da nuvem de particulas, e apresentar em forma de graficos, os resultados

encontrados. Foram encontrados os resultados para os dois possiveis angulos de aproximacao

Y, e ¥,. A fim de se organizar melhor os resultados, eles serdo divididos da seguinte forma:

e Solucdo 1 — resultados no sistema Sol-Marte para o angulo de aproximacéo

¥y,

e Solucdo 2 — resultados no sistema Sol-Marte para o angulo de aproximacéo

v,

e Solucdo 3 — resultado no sistema Sol-JUpiter para o angulo de aproximacao

v

e Solucdo 4 — resultados no sistema Sol-Jupiter para o angulo de aproximacao

w,.

4.2- Swing-by no Sistema Sol-Marte

Os resultados a seguir sdo para um swing-by de uma nuvem de particulas no sistema

Sol-Marte, considerando as solucbes 1 e 2. As Figuras 19 e 20, mostram a configuracdo da

nuvem anterior ao encontro, sendo a mesma para ambas as solu¢des. Conforme o modelo

matematico apresentado no capitulo 2, os valores dos elementos orbitais da nuvem anteriores

a manobra sdo os mesmos para ¥, e ¥,, a influéncia do angulo de aproximacéo se da somente

nos valores dos elementos orbitais encontrados ap6s o swing-by, com excecdo ao valor de

variacdo da velocidade que é a mesma nas duas solucdes.

Figura 19 — Configuracao inicial da nuvem (semi-eixo maior x excentricidade antes da
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Figura 20 — Configurac&o inicial da nuvem (energia X momento angular antes da

manobra)
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Através da Figura 19 é visto que a nuvem, inicialmente, se encontra em uma o6rbita
fechada eliptica, o0 que pode ser afirmado com base na Tabela 1,emque 0 <e<1ea > 0.
A Figura 20, além de mostrar que se trata de uma oérbita eliptica, também mostra que é uma
eliptica direta, pois E; < 0 e C; > 0, conforme Tabela 2.

Conforme citado anteriormente a variacao na velocidade é a mesma nas duas solucGes
de angulo de aproximacéo, e seus resultados podem ser vistos para 7, = 1,17, na Figura 21
e para 1, = 107y,; na Figura 22.

Figura 21 — Semi-eixo maior antes da manobra x excentricidade antes da manobra x
variagdo da velocidade devido ao swingy-by pararg, = 1, 11y,
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Figura 22 — Semi-eixo maior antes da manobra x excentricidade antes da manobra x

variagdo da velocidade devido ao swingy-by para rg, = 107,

0,150

As Figuras 21 e 22 mostram também que, para manobras no sistema Sol-Marte,
guanto menor o semi-eixo maior e menor a excentricidade anteriores a manobra, maior sera a
variacdo da velocidade. Nota-se também que, quanto mais proximo a nuvem passar do
planeta, ou seja, quanto menor a distdncia maxima de aproximagdo, maior a variagdo na
velocidade. Isto é possivel devido ao efeito gravitacional que o planeta exerce sobre as

particulas.

4.2.1- Resultados Solucédo 1 (Sol-Marte-¥,)

Nesta parte do trabalho apresentam-se os resultados da manobra swing-by no sistema
Sol-Marte referentes ao angulo de aproximacdo ¥;, para as duas distancias méxima de

aproximagéo escolhidas.
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Figura 23 - Semi-eixo maior x excentricidade ap6s a manobra para rq, = 1, 11y,
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Figura 24 - Semi-eixo maior x excentricidade apés a manobra para rq, = 107,
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Figura 25 — Energia x momento angular apos a manobra para rg, = 1,17y,
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Figura 26 - Energia x momento angular ap6s a manobra para r,, = 107y,
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Como pode ser notado através das Figuras 23 e 24 as particulas continuaram em Orbita
eliptica, as variagbes de semi-eixo maior e excentricidade em ambas 7, escolhidas foram
muito pequenas.

Ja analisando as Figuras 25 e 26, e comparando as a Figura 20, nota-se que apoés a
manobra para a solugdo 1 no sistema Sol-Marte, para os parametros inicias escolhidos no

inicio deste capitulo, mostram um pequeno ganho de energia, e as particulas continuam em
Orbitas elipticas diretas. Esse ganho para as duas distancias de aproximagao (7,) escolhidas,
ndo foi o suficiente para que as particulas mudassem sua trajetdria para Orbitas hiperbdlicas.

Também pode ser visto que quanto menor a r,,, maior é o ganho de energia, pois a influéncia

do planeta sobre as particulas é maior.

36



4.2.2- Resultados Solucéo 2 (Sol-Marte-¥5,)
Agora serdo apresentados os resultados para o swing-by no sistema Sol-Marte
referentes ao angulo de aproximacdo ¥,, e as duas distancias de aproximacdo escolhidas

anteriormente.
Figura 27 - Semi-eixo x excentricidade apos a manobra pararg, = 1, 1ry,
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Figura 28 - Semi-gixo maior x excentricidade apos a manobra para rg, = 107,
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Figura 29 - Energia x momento angular ap6s a manobra para rq, = 1, 11y,
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Figura 30 - Energia x momento angular apés a manobra para r,, = 107,
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Ao analisar os resultados para a solugdo 2 as particulas continuaram em Orbita eliptica.
Conforme Figuras 27 e 28, ocorreram variacdes de semi-eixo maior e excentricidade nas duas
T4p escolhidas, sendo esta variagdo maior para 7, = 1,17, onde houve um aumento na
excentricidade e diminui¢cdo no semi-eixo maior, em comparagdo com os valores anteriores a
manobra (Figura 19). Atraves da analise das Figuras 29 e 30 pode-se dizer que as particulas
permaneceram em uma Orbita eliptica direta. Pode ser visto que assim como houve uma maior

variagdo de semi-eixo maior e excentricidade quando 7, = 1,1r,;, para esta r,, também ha

uma maior variagédo de energia, mais especificamente uma diminuigéo dela.
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4.2.3- Concluséo para Swing-by no Sistema Sol-Marte

Como era esperado, tanto na solugdo 1 quanto na solugdo 2, as maiores variag0es
podem ser notadas quando a passagem ocorre mais proximas ao planeta Marte, como é sabido
da lei da gravitacdo universal, quanto menor a distancia entre os corpos, maior € a forca de
atracdo entre eles, logo os valores finais obtidos em um swing-by para r,,, = 1,11, apresenta
variacdes mais perceptiveis, independentemente de ser a solugédo 1 ou 2.

Como foi mostrado no inicio deste capitulo, os valores iniciais da nuvem foram
escolhidos de modo que a 6rbita das particulas antes do swing-by, cruzassem com a érbita da
Terra (Figura 17). E ao se analisar os resultados obtidos apds o swing-by, pode-se através dos
valores de semi-eixo maior e excentricidade apresentados pelas Figuras 23 e 24 para a solucéo
1, e Figuras 27 e 28 para solugéo 2, notar que devido a pouca variagdo para as 7, escolhidas,
a Orbita das particulas ainda continuam a cruzar com as Orbitas de Terra e Marte. A fim de
tornar este resultado mais visivel, fez-se uma relacdo de oérbitas utilizando o software
Mathematica, onde a chamada Particula 1 é a que possui 0 maior semi-eixo maior apés a
manobra e a Particula 2 é a que possui 0 menor semi-eixo maior depois do swing-by. Esta
relacdo de orbitas é mostrada pela Figura 31 para solucdo 1 e pela Figura 32 para a solucéo 2.

Figura 31 — Relacéo de oOrbitas ap6s o swing-by para a solucéo 1

® Marte
®Terra
®Particula 1 (r,, =
®Particula 2 (r,, =
®Particula 1 (1, =

39



Figura 32 - Relacao de Orbitas apos o swing-by para a solucgéo 2

® Marte
®Terra
@®Particula 1 (r,, = 1,1r,)
®Particula 2 (r,, = 1,17,
@®Particula 1 (r,, = 10r,)
@®Particula 2 (1., = 107,

Ao se analisar os resultados procurando por regides de manobras 6timas, pode-se

afirmar com base nas Figuras 21 e 22, que para manobras com o planeta Marte, configuracGes
de Orbitas iniciais com 0s menores semi-eixos maior e as menores excentricidades, geraram

maiores incrementos na velocidade.

4.3- Swing-by no Sistema Sol-Jupiter

Serdo apresentados agora os resultados para um swing-by de uma nuvem de particulas
no sistema Sol-Japiter, as aqui abordadas foram inicialmente definidas como solucgdes 3 e 4.
A configuracdo da nuvem antes da manobra swing-by apresentada pelas Figuras 33 € 34 é a
mesma para ambas as solugdes. Assim como explicado anteriormente, o angulo de
aproximacdo somente influéncia os valores dos elementos orbitais encontrados apo6s a
manobra. A Figura 33 mostra que as particulas possuem excentricidades menores que um e 0s
semi-eixos maiores estdo em um intervalo positivo, isso indica se tratar de uma oOrbita
elipitica. Ja ao se analisar a Figura 34 pode-se ver que 0s momentos angulares sao positivos e
as energias negativas, mostrando que as particulas estdo em orbitas elipticas com sentido de
rotacdo direto (horéario). As particulas estdo uniformemente distribuidas em relacdo a energia,

porém ndo existem na nuvem duas particulas com o mesmo momento angular.
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Figura 33 — Configuracéo inicial da nuvem (semi-eixo maior x excentricidade antes da
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Figura 34 — Configuracao inicial da nuvem (energia x momento angular antes da
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Como citado anteriormente os valores para varia¢do da velocidade s&o 0s mesmos em

ambos os angulos de aproximaco. E possivel observar os resultados para Tap = 1,115, Na

Figura 35 e para r,, = 107, na Figura 36. Os resultados apresentados pela Figura 35

mostram variag0es maiores da velocidade em relacdo aos apresentados pela Figura 36, isso

era esperado, pois para 7., = 1,1r,;, ha uma maior influéncia do planeta sobre as particulas,

pois elas passam mais proximas a ele.
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Figura 35 — Semi-eixo maior antes da manobra x excentricidade antes da manobra x
variagao da velocidade antes da manobra de swingy-by para r,, = 1,11,
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Figura 36 — Semi-eixo maior antes da manobra x excentricidade antes da manobra x

variagdo da velocidade devido ao swingy-by para rg, = 107,
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Com a analise das Figuras 35 e 36 é possivel verificar que para manobras swing-by no

sistema Sol-Jupiter, quanto maior a excentricidade e 0 semi-eixo antes da manobra, maior sera
os incrementos de velocidade gerado pelo swing-by.
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4.3.1- Resultados Soluc¢éo 3 (Sol-Jupiter-¥;)

Agora serdo apresentados os resultados especificos para a Solucdo 3, feita para o
angulo de aproximacdo ¥,. A primeira observacao que pode feita € que tanto para semi-eixo
maior e excentricidade ap6s a manobra (Figuras 37 e 38), quanto para energia e momento
angular ap6s a manobra (Figuras 39 e 40) ha uma tendéncia dos resultados se apresentarem
em diagonais, onde ocorre um crescimento linear dos elementos orbitais.

Figura 37 - Semi-eixo maior x excentricidade apos a manobra pararg, = 1, 11y,
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Figura 38 - Semi-eixo maior x excentricidade ap6s a manobra para rq, = 107,
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Nas duas possiveis distancias maxima de aproximacdo apresentadas no estudo é
notavel a tendéncia das particulas se agruparem na diagonal, isso € mais revelador quando
Tap = 1,17, OU seja, quanto mais proximo a nuvem passar do planeta mais linear sera o

crescimento de semi-eixo maior e excentricidade das particulas. Outro ponto importante é o
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dos valores finais encontrados para semi-eixo maior serem negativos, o que indica que as
particulas estdo em oérbita aberta hiperbolica. Sabendo disso pode-se afirmar que as energias
encontradas devem estar compreendidas em um intervalo positivo. E em ambas as Figuras 39
e 40, pode ser notado que as energias se encontram em um intervalo positivo, indicando
também que as particulas se encontram agora em Orbitas abertas hiperbdlicas.

Figura 39 - Energia x momento angular ap6s a manobra para rq, = 1, 11y,
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Figura 40 - Energia x momento angular apés a manobra para r,, = 107,
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Em relacdo ao sentido de rotacdo das particulas em suas respectivas Orbitas, com base
na Tabela 2, pode-se dizer que todas elas estdo em Orbitas hiperbolicas diretas. Ja quanto as
variacOes encontradas para a energia e momento angular para a solucdo 3, elas sdo maiores
guanto mais proximo as particulas passarem de Japiter. A Figura 39 que apresenta 0s

resultados para 7, = 1,17,;,, mostra as particulas mais agrupadas na diagonal, onde os
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resultados acabam se sobrepondo. J& na Figura 40 apesar de uma menor variacdo na energia
em relacdo a Figura 39, ambas em relacdo aos valores anteriores ao encontro (Figura 34)

possuem variacdo positiva.

4.3.2- Resultados Solucao 4 (Sol-Jupiter-¥,)

Os ultimos resultados apresentados séo referentes a solucdo 4, a qual esté definida para
0 swing-by no sistema Sol-Jupiter, com angulo de aproximacao ¥,. Analisando as Figuras 41
e 42 pode-se notar que as particulas continuam em oOrbitas elipticas diretas, com semi-eixos
maiores negativos, excentricidades entre um e zero. Ja ao se analisar as Figuras 43 e 44 pode-
se ver que todas as particulas se encontram em um intervalo de energias negativas e
momentos angulares positivos, assim suas Orbitas sdo classificadas como elipticas diretas.

Figura 41 - Semi-eixo maior x excentricidade apos a manobra pararg, = 1, 11y,
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Figura 42 - Semi-gixo maior x excentricidade apos a manobra para rg, = 107,
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Nota-se ao analisar a Figura 41 a tendéncia dos valores de semi-eixo maior e
excentricidade crescerem linearmente, assim a particula da nuvem que possui 0 maior semi-
eixo maior € a que também possui a maior a excentricidade. Agora ao se estudar a Figura 42,
feita para 7., = 107, 0 crescimento da excentricidade € inversamente proporcional ao
crescimento do semi-eixo maior, ou seja, quanto maior 0 semi-eixo maior de uma particula
menor sua excentricidade, sendo 7, = 107, a Unica variavel diferente da simulacdo
apresentada pela Figura 41, é possivel afirmar que estes valores encontrados estdo
relacionados & distancia maxima de aproximacao escolhida.

Figura 43 - Energia x momento angular ap6s a manobra para rq, = 1, 11y,
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Figura 44 - Energia x momento angular apés a manobra para r,, = 107,
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Na Figura 43 para um swing-by com 7, = 1,1r,,;, pode-se ver que as energias finais

encontradas tiveram variacao positiva, e ainda assim, esta variacdo nédo foi suficiente para que
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as particulas deixassem de ter suas Orbitas elipticas. Pelos valores de momento angular
encontrados, pode-se classificar as drbitas resultantes do swing-by como sendo elipticas com
rotacdo direta. Ja a Figura 44 para uma manobra com 7., = 107, nota-se uma variacdo
negativa da energia e momentos angulares positivos, o que indica tratar-se de érbitas elipticas

diretas.

4.3.3- Concluséo para Swing-by no Sistema Sol-Japiter

Os resultados apresentados para o swing-by no sistema Sol-JUpiter, inicialmente
confirmam as afirmacdes de Santos (2009) através das Figuras 42 e 43, de que quanto maior a
excentricidade, maior € a variacdo da velocidade, ou seja, maior é o ganho de velocidade.
Também pode ser notado que, assim como nas simulacdes feitas para Marte, as maiores
variagGes ocorreram para a menor distancia maxima de aproximagao r,, = 1,17y,.

Agora a fim de melhor analisar os resultados encontrados, assim como para Marte,
procurando por orbitas resultantes do swing-by que cruzem a Orbita da Terra na solucédo 4,
foram usados os resultados apresentados pelas Figuras 41 e 42 e com a ajuda do software
Mathematica, e usando novamente a Equacdo 33, fez-se a relacdo de algumas 6rbitas (Figuras
45 e 46). Sabendo que a érbitas de todas as particulas esta em um intervalo bem definido de
semi-eixo maior, chama-se de Particula 1 a particula com menor semi-eixo maior e Particula 2
a com maior semi-eixo maior, e faz-se a relacdo de suas érbitas com a Orbita da Terra e de
Jupiter.

Figura 45 — Relacéo de oOrbitas ap6s o swing-by para a solucéo 3

® Tipiter
®Terra

®Particula 1 (1, = 1,1r,)
®Particula 2 (1, = 1,1r,)
®Particula 1 (1, = 107,
®Particula 2 (r,,, = 10r,,)
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Figura 46 — Relagdo de Orbitas ap6s o swing-by para a solucéo 4

® Tiipiter

®Terra

®Particula 1 (r,, = 1,1r,)
®Particula 2 (r,, = 1,1r,)
@®Particula 1 (r,, = 10r,)
@®Particula 2 (r,, = 107,

Os resultados para a solucdo 3 (Figuras 37 e 36) e a Figura 45 mostram que as
particulas tiveram tanto para 7, = 1,11, quanto para 7, = 107, suas Orbitas finais
alteradas para orbita hiperbolicas (a < 0 e e > 1), assim elas deixaram o sistema, logo néo
vao mais cruzar com as Orbitas da Terra e de Jupiter;

Os resultados para a solucdo 4 (Figuras 41 e 42), junto a Figura 46 revelam que as
Orbitas resultantes do swing-by sdo Orbitas elipticas. Nestas simulacfes a distancia maxima de
aproximacdo teve um papel muito importante, onde para 7, = 1,1, (Figura 41) as
particulas foram lancadas a drbitas com semi-eixo maiores muito grandes, comparados aos
iniciais (Figura 33), logo elas deixaram de cruzar com a Orbita da Terra, porém ainda assim,
devido a excentricidade permanecer alta, elas continuaram a cruzar com a Orbita de Jupiter.
Agora os resultados de 1, = 107, (Figura 42), devido a variagdo negativa do semi-eixo
maior, todas as particulas continuaram a cruzar com as Orbitas da Terra e de Japiter, conforme

Figura 46.
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5- CONCLUSAO

Conforme a proposta apresentada para o estudo da passagem préxima de uma nuvem
de particulas a um corpo celeste, através da analise das variacdes dos elementos orbitais que
fizessem com que sua Orbita viesse a se chocar com a Orbita da Terra. A outra proposta era
apontar possiveis regides de manobras 6timas.

Apols as simulacdes para os planetas Marte e Japiter, e conforme os resultados
apresentados e comentados no capitulo 4, pode-se dizer que manobras swing-by de nuvem de
particulas para um planeta com maior massa, no caso Jupiter, sdo encontradas variacdes
maiores dos elementos orbitais, em comparacdo aos resultados encontrados para um planeta
menor como Marte.

No caso apresentado para Marte a influéncia dele sobre as particulas da nuvem é tdo
pequena em comparacdo a influéncia de Japiter, que em nenhum dos dois possiveis angulos
de aproximacdo ocorreu de particulas entrarem em Orbitas hiperbdlicas e escaparem da
nuvem. O mesmo ocorreu na manobra com Jupiter, porém somente com o angulo de
aproximacdo W,. Ja no caso da manobra da nuvem com o planeta Jupiter para os resultados
encontrados com W, as particulas entraram em Orbita hiperbdlicas e escaparam do sistema.

As conclusdes que podem ser retiradas, comuns aos dois casos apresentados,
(manobras com Sol-Marte e Sol-Japiter), indiferente ao angulo de aproximacao, séo as de que
passagens que ocorrem mais proximas aos planetas, ou seja, com uma menor distancia
maxima de aproximacdo, causam variacbes maiores quando comparadas a uma passagem
mais distante.

Atraves da simulacdo do swing-by para nuvem de particulas, fica mais facil encontrar
regibes de manobras 6timas, ou que atendam as especificagdes de uma misséo. A analise de
manobras para nuvem de particulas, durante a elaboracdo do projeto inicial de uma misséo
espacial, serve para se ter uma primeira impressdo de possiveis resultados futuros. Torna-se
mais facil encontrar solugdes, dentro dos resultados da manobra de uma nuvem, do que se
fossem analisar caso a caso.

Ao final deste trabalho, nota-se que outros estudos podem ser realizados com base
neste. Assim propdem-se 0s seguintes trabalhos a serem realizados futuramente:

i.  Simular multiplos swing-bys da nuvem de particulas, a fim de analisar ate que ponto

todas as particulas irdo continuar em oérbitas fechadas;
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Realizar 0 mesmo estudo em sistemas diferentes, como em um sistema com a Terra
como corpo primario e a Lua como o secundario;

Desenvolver um estudo em que, além de atribuir diferentes semi-eixo maiores e
excentricidade para formar a nuvem inicial, também se utilizar de diferentes distancias
maxima de aproximacao para cada particula;

Realizar o estudo do swing-by de uma nuvem de particulas em trés dimensdes
espaciais.

Realizar um estudo considerando forcas perturbadoras no sistema, como por exemplo:

pressédo de radiacao solar e a presenga de outros corpos no sistema.
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APENDICE A

Rotina em Fortran para o Swing-By de uma Nuvem De Particulas
program calculo !progama para calculo de swing-by de uma nuvem de particulas
implicit real*8(a-z) Ideclaracao do tipo de variaveis

Ideclaracao de valores

di2= Idistancia media entre M1 e M2

rp= Idistancia de periapsis da particula de referencia

ra= Idistancia de apoapsis da particula de referencia

Mil= Iparametro gravitacional de M1

Mi2= Iparametro gravitacional de M2

V2= Ivelocidade orbital de M2

r= Ifator de raios de M2

rpl= Iraio equatorial de M2

rap=r*rpl Idistancia maxima de aproximacéo entre M2 e M3
w= Ivelocidade angular de M2

Pi=4.0D0*datan(1.0D0) Iconstante Pi

k=0.01*d12 Ivariacao maxima do semi-eixo maior

i=0.001*d12 Itaxa de variacao do semi-eixo maior

ai=(ra+rp)/2 Icalculo do semi-eixo maior da particular de referencia
ei=1-(rp/ai) Icalculo da excentricidade da particular de referencia

ICalculo do swing-by para Psil

open(2,file='Psil.dat’) Igera 0 arquivo .dat para Psil

do da=0,Ki labre o laco para o0 semi-eixo maior

do de=0,0.01,0.001 labre o lago para a excentricidade

a=ai+da Igera a nuvem

e=ei+de Igera a nuvem

Eg=-(Mil/(2*a)) lenergia de M3

C=sgrt(Mil*a*(1-(e**2))) Imomento angular de M3
Vi=sqrt(Mil*((2/d12)-(1/a))) Ivelocidade de M3 em relacao a M1
Teta=acos((1/e)*((a*(1-(e**2))/d12)-1)) lanomalia verdadeira de M3 no instante

do encontro
Gama=atan((e*sin(Teta))/(1+(e*cos(Teta)))) Iflight path angle



Vinf=sqrt(((Vi**2)+(V2**2))-(2*Vi*V2*(cos(Gama)))) Ivelocidade de M3 em
relagcdo a M2

Beta=acos(-((Vi**2)-(V2**2)-(Vinf**2))/(2*V2*Vinf)) langulo entre Vi e V2
Delta=asin(1/(1+((rap*(Vinf**2))/Mi2))) langulo de deflexao
Psil=Pi+Beta+Delta Irotacao do vetor velocidade Psil
DEg1=-2*V2*Vinf*(sin(Delta))*(sin(Psil)) Ivariacao da energia para Psil
DC1=DEgl/w Ivariacao do momento angular para Psil
DV1=2*Vinf*(sin(Delta)) Ivariacao da velocidade

Egfl=Eg+DEg1 lenergia final para Psil

Cf1=C+DC1 Imomento angular final para Psil

afl=-(Mil/(2*Egfl)) Isemi-eixo maior final para Psil
efl=sqrt(1-((Cf1**2)/(Mil*afl))) lexcentricidade final para Psil
Vfl=Vi+DV1 Ivelocidade final
write(2,10)a,e,Eg,C,af1,ef1,Egfl,Cf1,Vf1,DV1,Psi1*180/Pi limprime valores no
arquivo .dat para Psil

end do Ifecha laco da excentricidade

end do Ifecha laco do semi-eixo maior

continue

ICalculo do swing-by para Psi2

open(3,file='Psi2.dat")

do da=0,K,i

do de=0,0.01,0.001

a=ai+da

e=ei+de

Eg=-(Mil/(2*a))

C=sqrt(Mil*a*(1-(e**2)))

Vi=sqrt(Mil*((2/d12)-(1/a)))

Teta=acos((1/e)*((a*(1-(e**2))/d12)-1))
Gama=atan((e*sin(Teta))/(1+(e*cos(Teta))))
Vinf=sqrt(((Vi**2)+(V2**2))-(2*Vi*V2*(cos(Gama))))
Beta=acos(-((Vi**2)-(V2**2)-(Vinf**2))/(2*V2*Vinf))
Delta=asin(1/(1+((rap*(Vinf**2))/Mi2)))

Psi2=(2*Pi)+Beta-Delta Irotacao do vetor velocidade Psi2
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DEg2=-2*V2*Vinf*(sin(Delta))*(sin(Psi2)) Ivariacao da energia para Psi2

DC2=DEg2/w Ivariacao do momento angular para Psi2
DV2=2*Vinf*(sin(Delta)) Ivariacao da velocidade

Egf2=Eg+DEg2 lenergia final para Psi2

Cf2=C+DC2 Imomento angular final para Psi2

af2=-(Mil/(2*Egf2)) Isemi-eixo maior final para Psi2
ef2=sqrt(1-((Cf2**2)/(Mil*af2))) lexcentricidade final para Psi2
Vf2=Vi+DV2 Ivelocidade final
write(3,10)a,e,Eg,C,af2,ef2,Egf2,Cf2,V2,DV2,Psi2*180/Pi limprime valores no
arquivo .dat para Psi2

10 format(5X,18E18.10) Iformato de saida dos valores nos arquivos .dat gerados
end do

end do

end lencerra 0 programa
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