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RESUMO

O objetivo principal deste trabalho foi estudar manobras ao redor de corpos
irregulares. Para o controle de trajetéria foi utilizada propulsédo continua
controlada em malha fechada, tanto para manobras de corregcdo, que sdo
manobras de pequena amplitude que visam anular os efeitos das perturbacoes,
guanto para manobras de transferéncia, que sado manobras de grande
amplitude visando alterar elementos orbitais iniciais. A modelagem para o
campo gravitacional dos corpos irregulares foi desenvolvida com o auxilio do
modelo de poliedros, desenvolvidos por meio de observacdo de dados reais
dos asteroides e disponibilizados pelo JPL/NASA. Esses modelos foram
adaptados para uma abordagem de concentragbfes de massa, 0 que tornou
possivel a realizacdo de manobras orbitais ao redor dos asteroides
selecionados. Um estudo de quatro modelos diferentes de concentracdes de
massa foi desenvolvido e analisado para que, assim, o modelo mais indicado
fosse utilizado de acordo com objetivos desejados no trabalho.
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ORBITAL MANEUVERS AROUND IRREGULAR BODIES
ABSTRACT

The main goal of this work was to study maneuvers around irregular bodies.
Continuous low thrust controlled in closed loop was used for the trajectory
control, both for correction maneuvers, which are maneuvers of small amplitude
with the objective of nullifying the effects of perturbation, and for transfer
maneuvers, which are maneuvers of large amplitude, in order to change the
initial orbital elements. The model for the gravitational field of irregular bodies
was developed with the assistance of the polyhedron model, developed after
observation of actual data from asteroids and provided by JPL / NASA. These
models were adapted to work with a mass concentrations approach, which
made it possible to perform orbital maneuvers around the selected asteroids. A
study of four different models of mass concentrations were developed and
analyzed, so that the most suitable model could be used, according to the
desired goals.
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1 INTRODUCAO

O movimento orbital, correspondente ao campo gravitacional central, €&
denominado movimento Kepleriano. Este tipo de Orbita é regido pelas 3 leis de
Kepler: 1) a orbita dos planetas tem forma eliptica com o Sol em um dos focos;
2) o raio vetor da Orbita de um planeta varre areas iguais em tempos iguais; 3)
a razao entre o quadrado do periodo e o cubo do semi-eixo maior da orbita de

um planeta é constante.

Um veiculo espacial ao redor de um corpo perfeitamente esférico possui uma
orbita Kepleriana. Um corpo com distribuicdo de massa assimétrica, como um
asteroide, possui um campo gravitacional ndo central que gera perturbacéo na
trajetoria de um veiculo espacial ao seu redor. Diferentes métodos existentes
para modelar o campo gravitacional de corpos irregulares sédo apresentados no
capitulo 3. Considerando a dindmica das trajetérias de um veiculo dentro da
regido de influéncia de um asteroide, o objetivo deste trabalho € estudar o
problema de manobrar esse veiculo espacial utilizando propulsdo continua, de

baixo empuxo, com controle em malha fechada da trajetoria.

Neste trabalho, o asteroide é modelado com o auxilio do modelo de poliedros
na forma de faces triangulares e vértices conectados as faces, criados a partir
de dados coletados pelo radiotelescopio de Arecibo, e fornecidos pelo
JPL/NASA. Dentre os modelos disponiveis, foram escolhidos dois asteroides
para serem estudados, denominados Kleopatra e Geographos. Para a
utilizacdo destes modelos, que tornou possivel trabalhar com dados reais dos
asteroides, foi feita uma adaptacdo do modelo de poliedros para concentracdes
de massa. Quatro modelos de concentracfes de massas sdo apresentados,
considerando diferentes distribuicdes de massa, e sdo mostrados os resultados
das anadlises dos testes realizados no capitulo 4. Esta adaptagdo do modelo de
poliedros, que torna o modelo mais simples, faz-se necessaria para que
possam ser realizadas manobras orbitais, tanto manobras de correcdo como

manobras de transferéncia de orbita, que é o objetivo final deste trabalho. Os
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resultados dos estudos de trajetérias ao redor dos asteroides escolhidos e das
manobras orbitais utilizando os modelos desenvolvidos para modelar o campo

gravitacional destes corpos sdo mostrados no capitulo 5 e 6.

Conhecendo o desvio na velocidade orbital do veiculo devido & deformacao do
campo gravitacional, € possivel aplicar a corre¢cdo necessaria de forma a obter
a Orbita desejada. Por exemplo, poderiamos ter como objetivo de uma missao
anular o efeito do campo gravitacional deformado do asteroide, e dessa
maneira, manter o veiculo espacial em uma Orbita kepleriana como se ele
estivesse sob a agdo de um campo central. Ou ainda manobrar o veiculo de
forma que consiga sair de uma 6rbita mais externa para uma O6rbita proxima,

por exemplo, para visualizar um determinado local especifico do asteroide.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA E REVISAO DA LITERATURA
2.1. Movimento orbital

As forcas que mantém os corpos celestes em movimento sdo as mesmas que
mantém os satélites artificiais em movimento em torno da Terra. No sistema
solar, o Sol é o centro do sistema. Ja no caso dos satélites artificiais, a Terra e

outros corpos celestes podem ser 0s corpos principais.

De acordo com a Lei da Gravitacdo de Newton, que se aplica apenas a objetos
com distribuicdo de massa esfericamente simétricos (massa pontual), a forca

gravitacional € dada pela Equacgédo 2.1 (TIPLER, 1994).

GMm
r.2

(2.1)

F = -GMm;

Sendo G= 6,673x10%° (m%/kg.s?).

A equacdo de movimento do problema de dois corpos é dada pela seguinte

expressao:

rﬁsr 2.2)

r=-

Para a Terra temos que p= 3,986x10° (km®/s?).
A energia potencial gravitacional de um corpo m a distancia r do centro de M, é

mostrada na Equacéo 2.3.

_GMm (2.3)
r

U =

Quando se trata de uma distribuicdo de massa atraindo uma particula, deve-se
considerar a atracdo que cada elemento de massa de distribuicdo dM (= p dV)

exerce sobre a massa de prova. Assim o potencial total € dado por:



U= ‘GL ,0S|V (2.4)

Sendo que p é a densidade e dV é um pequeno diferencial de volume.

A distancia r que posiciona o ponto P, onde o potencial € calculado, é obtida
pela equacéo 2.5.

r=y(x=x)* +(y-y) +(z-2) (2.5)

O potencial gravitacional num ponto P (coordenadas X, y e z) devido a acao da

massa dM (coordenadas X', y' e Z'), € representado na Figura 2.1:

P(xy,z)

Figura 2.1 - Potencial gravitacional em um ponto P, devido a acdo da massa dM.

A modelagem da perturbacédo gravitacional na orbita de um veiculo espacial em
torno de um asteroide, que foi considerada e fornecida pelo simulador de

trajetérias utilizado neste trabalho, é apresentada pela Figura 2.2 e pelas
Equacbes 2.6 a 2.17.



Centros de atragdo
secundarios

»y

Figura 2.2 - Modelagem da 6rbita com perturbacéo no campo gravitacional.

Na Figura 2.2 temos que M é a massa total do asteroide concentrada no centro
de massa do corpo irregular; My as massas referentes aos centros de atracéo
secundéarios, sendo N igual ao nimero de massas secundéarias que compdem o
modelo; m a massa do satélite; R a distancia entre M e My; r; a distancia entre

M; e m; e r a distancia entre M e m.

As relacdes entre as distancias r, r; e R da Figura 2.2 sdo mostradas a seguir:

F=R+T, (2.6)
r=r-R (2.7)
R=Ri+R j+Rk (2.8)
FL= Tl +F,y ] +T K (2.9)



|
|

(2.10)

=
1
—
+
—
—
+
!
~)

N

Da Equacéo 2.7, séo obtidas as seguintes relacdes:

F=(r, - R +(r, ~R)j+(r,~R)k (2.11)
=, - R)?+(r, ~R)? +(r, ~R)?]2 (2.12)
, =R
1x
r (2.13)
£ o= (r,-R)-
w =] (2.14)
flz :Ml’(\ (2.15)
r1

Tem-se que a forca gravitacional aplicada ao satélite devido ao centro de

atracdo secundario de massa M; € dada por:

FGl = 2 (216)

~ - ~ GmM, ~ GmM, - GmM, ~
Foud + Fayy ) + Fork :[_ T 'JJ’[_ 7 J}L[_ 7 k} (2.17)

rlx r.lz

Sendo ri, ry, r; a distancia em cada coordenada do centro de massa

secundario M; em relac&o ao veiculo espacial.

A Equacado 2.16 e 2.17 mostram a forca gravitacional exercida por um dos

centros de massa secundarios. Este célculo deve ser realizado de M; a My,
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sendo N o numero total de centros de massa secundarios do modelo do corpo

irregular.

Logo, a forca gravitacional perturbadora aplicada em um veiculo espacial
gerada por um corpo irregular pode ser definida como a diferenca da forca
devido ao campo central e a somatéria das forcas gravitacionais provenientes

das concentracdes de massas secundarias.
2.2. Trajetorias interplanetarias

Devido a massa do Sol ser muito maior do que o mais massivo dos planetas,
um veiculo espacial que se move no espaco sofre atracao gravitacional do Sol,
e o movimento do veiculo é considerado como Kepleriano. A medida que a
distancia em relacdo ao Sol diminui, a atracdo gravitacional exercida pelo Sol

vai aumentando.

Quando um veiculo espacial se aproxima de um corpo ele passa a sofrer
perturbacdo deste corpo, isto acontece quando, por exemplo, o veiculo
espacial entra na esfera de influéncia de um planeta, em cujo interior a
influéncia do Sol passa a ser menor do que a do planeta. Quanto maior a
distancia em relacdo ao Sol menor é a influéncia deste, e consequentemente,
maior sera a influéncia do corpo menor. Laplace sugeriu o conceito de esfera
de influéncia, onde a taxa de aceleracdo perturbadora e central sdo iguais.
Para o caso de um planeta, por exemplo, sendo msy, a massa do Sol e m, a
massa do planeta, o raio da esfera de influéncia ps, € dado pela Equacgéo 2.22,
e 0 processo de obtencdo deste raio € mostrado nas Equacdes 2.18 a 2.21. A

Figura 2.3 mostra o limite do raio de influéncia do planeta.



F 9

a

Figura 2.3 - Limites da esfera de influéncia.

Para o movimento do veiculo espacial em relagédo ao planeta:

Qo :[mSQI Jl: 1 _ _izj|p52 (2.18)
mP (a_ps) a

Sendo Qq a aceleracéo perturbadora/aceleracédo principal.

Para ps << a temos que:
m Yo, :
Q, = 2(_3@}(_5) (2.19)
m, \ a
Para o movimento do veiculo espacial em relacdo ao Sol temos:

Q =( = j[%—%}rz :( i j[iz—iz}(a—ps)z { i IEJ (2.20)
My )P, @ My )P & My, A\ P

S

Sendo Q; a aceleracéo perturbadora/aceleracédo principal.

O raio da esfera de influéncia ps é definido como sendo o raio em relagdo ao
centro do planeta do ponto na reta que liga o Sol ao planeta, onde Qg = Qq,

Equacdo 2.21. Assim, temos que ps é dado pela Equacédo 2.22 (PERRET,
1981).



{re) -

1V5( m, )
,05=(—j ( "j a (2.22)

A Equacéo 2.22 € mais comum de ser encontrada na forma mais simplificada,
dada pela Equacao 2.23 (BATE ET AL, 1971).

m. \%
psz( Pj a (2.23)

O célculo da esfera de influéncia é de grande importancia no presente estudo,
pois para realizar manobras orbitais sera necessario definir zonas de dominio
gravitacional, para sabermos em que pontos da trajetéria o asteroide € o corpo
dominante no movimento do veiculo espacial, e em que pontos o Sol deve ser

considerado como o corpo principal a reger o movimento do veiculo espacial.

Um conceito muito utilizado também para delimitar a regido de influéncia de um
corpo € o raio de Hill, determinado por George William Hill. Este é o raio vetor
da drbita que delimita aonde a influéncia gravitacional do corpo orbitado passa
a ser maior que a influéncia gravitacional do Sol, dado pela Equacao 2.24.

1

Ry =a- e)Lija (2.24)

Mg,

Sendo que a € o semi-eixo maior, e a excentricidade, m a massa do corpo

menor sendo orbitado, e msg @ massa do Sol.



No caso da excentricidade ser igual a zero, o limite da esfera de influéncia do

corpo dado pelo raio de Hill pode ser calculado pela Equacao 2.25:

_ m | 2.25)
f |
Il m50|

De acordo com Araujo (2007), a esfera de influéncia de Laplace define uma
fronteira de regibes onde predomina um corpo ou outro. Ja o raio de Hill
representa um equilibrio entre as for¢cas dos dois corpos principais. O método
utilizado para delimitar a influéncia dos asteroides que serdo analisados nos

capitulos 5 e 6 foi 0 método do raio de Hill.
2.3. Asteroides

O sistema solar possui uma grande quantidade de corpos com formas né&o
esféricas denominados asteroides. Grande parte esta localizada entre a orbita
de Marte e Jupiter no Cinturdo de Asteroides. Existem também os asteroides
troianos, localizados nos pontos Lagrangeanos de Jupiter, e os Centauros, com
Orbitas instaveis entre Jupiter e Netuno (JPL, NASA). Os primeiros asteroides
descobertos foram Ceres, Pallas e Juno, descobertos em 1801, 1802 e 1804,
respectivamente. A grande maioria dos asteroides estd em uma das trés
categorias: 75% tipo carbonaceos (C), que possuem superficie escura e séo
ricos em carbono, sendo que a maioria dos asteroides tipo C estédo localizados
na parte mais externa do cinturdo de asteroides; 17% tipo silicatos (S),
localizados em sua maioria na parte mais interna do cinturdo de asteroides; a
maioria do restante que nao se encaixam nas categorias descritas
anteriormente sdo do tipo metalico (M), compostos na sua maioria de ferro

metalico, e se localizam na parte do meio do cinturéo principal de asteroides.

Considerado um planeta ando, Ceres € o maior asteroide ja encontrado, tem

aproximadamente 950 km de diametro, com massa de 9,5x10%° kg, que
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representa 1/3 da massa de todo cinturdo de asteroides. A forma praticamente
esférica de Ceres é uma excecao entre os asteroides. A maioria dos pequenos
corpos do sistema solar possui forma irregular. Mesmo com formas muito
diferentes de um planeta, foi descoberto nos ultimos anos inUmeros asteroides
gue possuem satélites naturais orbitando ao redor deles, e varios estudos
sobre a formacdo e dinamica desses sistemas vem sendo realizados
(MERLINE ET AL, 2002; WINTER ET AL, 2009; DESCAMPS ET AL, 2011).

Pequenos corpos com periélio menor que 1,3 UA sdo chamados de Near Earth
Objects (NEOs), que incluem asteroides e cometas. Os NEOs possuem oOrbitas
passando préximas da o6rbita da Terra, e no caso dos asteroides, sao
chamados de Near Earth Asteroids (NEAS). Dentro do grupo dos NEAs existem
os asteroides considerados potencialmente perigosos, ou PHAs, sigla em
inglés para Potentially Hazardous Asteroids. Estes possuem distancia minima
de intersecdo da orbita com a Terra de 0.05 UA, e magnitude absoluta 22, que
significaria um asteroide de pelo menos 110-240 metros, dependendo do seu

albedo, que é a taxa de reflexdo de luz.
Os NEAs séo classificados em quatro categorias (Fonte:JPL/NASA):

Amor- Localizados entre as 6rbitas de Marte e Japiter. Orbita
completamente externa a Orbita da Terra. Representam 32% dos
NEAS;

« Apolo- Cruzam a orbita da Terra. O semi-eixo maior € maior que o

da Terra. Representam 62% dos NEAs;

Atenas- Cruzam a Orbita da Terra. O semi-eixo maior € menor que

o da Terra. Representam 6% dos NEAS;

- Atira- Objetos com oOrbita completamente dentro da Orbita da
Terra. Existem 6 objetos conhecidos.

A Figura 2.4 mostra um esboco das oOrbitas das quatro categorias de NEAs.
11



Terra
Atenas
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Atira
Amor

Figura 2.4 - Orbitas das categorias do NEAs.

As Figuras 2.5 a 2.8 mostram algumas imagens de asteroides existentes.

Figura 2.5 - Foto de Gaspra obtida pela sonda Galileo, com destino a Jupiter. Foi a primeira

misséo a fotografar um asteroide de perto.

Fonte: JPL/NASA (1991).

Figura 2.6- Segundo asteroide que a sonda Galileo encontrou. Na passagem por Ida

descobriu-se que este asteroide possui uma lua, Dactyl.

Fonte: JPL/NASA (1993).
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Figura 2.7- Foto de Itokawa tirada pela sonda japonesa Hayabusa.

Fonte: ISAS/JAXA (2010).

A sonda Japonesa Hayabusa, que fotografou de perto o asteroide Itokawa
mostrado na Figura 2.7, pela primeira vez coletou material de um asteroide
retornando & Terra para ser analisado. Diferente da maioria dos asteroides,

Itokawa n&o possui grandes marcas de crateras.

Figura 2.8- Asteroide Kleopatra Mapeado por radar pelo Radiotelescépio de Arecibo.

Fonte: Arecibo Radio Telescope, NSF, NASA (2000).

O asteroide Kleopatra, mostrado na Figura 2.8, mede por volta de 217 km de
comprimento e 94 km de largura. Acredita-se que pode ser resultado de uma
colisdo violenta entre dois asteroides que ndo se esfacelaram totalmente nem
se dispersaram. Este asteroide possui duas luas com diametros entre 5 e 10
km.
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A grande maioria dos NEAs ndo foi batizada com um nome proprio, a
denominacdo de todos os asteroides ja encontrados se da por um codigo
alfanumérico. Os nomes dos asteroides sdo dados na seguinte ordem: o ano
de descoberta; uma letra correspondente ao intervalo de duas semanas do ano
a que pertence, ou seja, 0 ano é separado de duas em duas semanas; uma
letra correspondendo a ordem de descoberta naquele periodo de duas
semanas; e por fim, um namero opcional. Por exemplo, o asteroide 1950 DA foi
descoberto no ano de 1950, na segunda metade de fevereiro representado
pela letra D (a letra A seria para as duas primeiras semanas do ano, B para as
duas segundas semanas e assim por diante), e foi o primeiro objeto encontrado
naquele intervalo, por isso a letra A. Quando mais de 26 objetos sao
encontrados em um periodo de duas semanas, a segunda letra é reutilizada
seguida de um numero. Por exemplo, a descoberta do objeto 2008 EZ na
primeira metade de marco de 2008, foi seguida pela descoberta do objeto 2008

EAZ2, e 0 proximo sendo o objeto 2008 EB2, e assim por diante.

ApOs o objeto ter sua orbita determinada, recebe um numero de catalogo, que
ndo tem mais relagdo com o ano de descoberta. Depois de receber o niumero
de catalogo, o asteroide pode receber um nome. O asteroide da figura 2.6
recebeu o nome de Itokawa, seu numero de catalogo € 25143, e o codigo de

acordo com o ano de descoberta é 1998 SF36.

Algumas das missdes visando o estudo dos asteroides ou cometas séao: Galileo
(1989) lancado pela NASA, que pela primeira vez sobrevoou um asteroide e
descobriu o primeiro satélite de um asteroide; NEAR Shoemaker (1996), criada
para orbitar o asteroide Eros durante um ano para estuda-lo; Deep Space 1
(1998), com o intuito de testar novas tecnologias para satélites tendo como
destino o asteroide Braille; Stardust (1999), com finalidade de investigar o
cometa Wild 2, o asteroide Anne Frank e recolher poeira interestelar; Hayabusa
(2003), sonda japonesa destinada a estudar o asteroide Itokawa, coletar
material e trazer de volta a Terra; New Horizons (2006), tendo como objetivo
estudar Plutdo e seus satélites, coletando dados de asteroides durante a
14



viagem; Dawn (2007), lancada para estudar os planetas andes Ceres e Vesta;
Rosetta (2004), uma sonda da ESA com destino ao cometa 67P/Churyumov-
Gerasimenko que acontecera em 2014, sendo que durante a missao ja passou

por dois asteroides, Steins em 2008 e Lutetia em 2010 .

Uma das missdes espaciais que pode vir a se beneficiar do presente estudo é
a missdo ASTER (SUKHANOV, 2010), que estuda a possibilidade do envio de
uma sonda espacial a um asteroide. A proposta deste projeto € a construcao
de uma sonda espacial de pequeno porte cuja missao € explorar o sistema
triplo 2001 SN263, obtendo dados fisicos e dindmicos do sistema. Essa missao
ja passou por varias etapas de estudo e o topico de manobras orbitais é de

grande importancia para a realizacdo da misséao.
2.4. Perturbacbes

Para o caso do movimento dos satélites artificiais ao redor da Terra diversos
tipos de perturbacdes devem ser considerados (CHOBOTOV, 2002), como a
forca gravitacional devido ao potencial da Terra, a atracdo gravitacional do Sol
e da Lua; a forca de arrasto; a forca das marés devido a Lua e ao Sol; a forca
de pressao radiacao e o albedo (KUGA ET AL, 2011).

A néao-esfericidade da Terra causa duas perturbacbes importantes: o plano
orbital gira ao redor do eixo de rotacdo da Terra numa direcdo oposta ao
movimento do satélite, tal que para inclinacdo i < 90°, o angulo @, que € a
ascensédo reta do nodo ascendente, diminui gradativamente, enquanto i fica
constante; e no semi-eixo maior da 6rbita, que gira no plano orbital tal que o

argumento do periapside waumenta.

A perturbacdo gravitacional de um terceiro corpo (Sol ou Lua) pode ser
estudada por meio do problema restrito de 3 corpos, considerando a massa do
satélite como desprezivel em relacdo a Terra (Prado, 2003). Os efeitos das

atracdes gravitacionais do Sol e da Lua costumam ser pequenos e periodicos.

15



A atracdo gravitacional do Sol e da Lua cria um potencial na Terra que
depende da geometria entre a Terra e o corpo perturbador. Como a Terra ndo
e perfeitamente rigida, ela se deforma sob a ac&do deste potencial, alterando
sua distribuicdo de massa. A nova distribuicdo de massa cria um potencial no

espaco diferente do inicial, sem o corpo perturbador.

A forca de arrasto tem influéncia em um satélite que se move na atmosfera.
Esta forca age no sentido inverso do movimento do satélite. A trajetoria é mais
afetada perto do periapside, diminuindo a altitude do apoapside. A altitude do
periapside mantém um valor quase constante, e a Orbita eliptica contrai-se para
uma 6érbita circular (PRADO E BROUCKE, 1995).

A forca de presséo de radiacdo solar é causada pela troca de quantidade de
movimento dos fétons solares com a superficie externa do satélite, que pode
exercer efeitos significativos nas érbitas de satélites cuja razéo entre a area e
sua massa € muito grande. As perturbacdes devido a esta forga sdo grandes
quando a razao entre a area e a massa do satélite for alta. Os efeitos sdo

periodicos e todos os elementos orbitais sdo afetados.

O albedo € a radiacdo solar refletida de volta ao espaco, e depende das
propriedades refletoras da superficie. No caso da Terra a parcela de radiacédo
devolvida € maior nos polos, onde a presenca de grandes massas de gelo

aumenta a refletividade, e menor no equador.
2.5. Perturbacé&o gravitacional em pequenos corpos ir regulares

Nem todas as perturbacdes que ocorrem em trajetérias ao redor da Terra
acontecem préximo de asteroides, como por exemplo, a forca de arrasto
atmosférico. Neste caso, devido ao fato dos asteroides ndo possuirem

atmosfera.

Para os asteroides muito grandes, como Ceres, Pallas, Vesta e Hygiea, a

gravidade domina e o formato € relativamente préximo do equilibrio
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hidrostéatico, onde o corpo ndo estd nem se expandindo nem contraindo, ou
seja, 0 peso das camadas superiores do corpo (que faz o corpo contrair) é
balanceado pela forca de pressédo das camadas inferiores (que faz o corpo se
expandir). Para asteroides menores, da ordem de 200 a 300 km, a forca de
compressdo da matéria se torna comparavel a pressao gravitacional, fazendo
com que muitos destes asteroides tenham formatos ndo esféricos. E a
propriedade granular do asteroide que determinara sua forma, e asteroides
menores, com densidade pequena, sdo muitas vezes referidos como uma pilha

de cascalhos (rubble piles), como o asteroide Eros.

Uma perturbacdo significativa que existe nestes corpos é devido ao campo
gravitacional, que por serem em sua maioria corpos assimeétricos, possuem
campo gravitacional ndo central. Mesmo assim, alguns asteroides conseguem

manter satélites orbitando ao seu redor, como o asteroide Ida e sua lua Dactyl.

Existem abordagens diferentes para o estudo do potencial gravitacional dos
asteroides, e desde o0 século XIX ja se conhecem estudos do potencial
gravitacional do paralelepipedo (EVEREST, 1830). Existem trabalhos sobre a
modelagem analitica do potencial gravitacional, como por exemplo, estudos
para algumas formas geométricas planas desenvolvidos por Kellogg (1929) e
Broucke (1995), e também posteriormente foram desenvolvidos trabalhos que
tratam do potencial de corpos tridimensionais, por meio do método de poliedros
(Werner, 1996). Também estudos das propriedades das O6rbitas ao redor de
objetos retangulares foram desenvolvidos (BROUCKE E PRADO, 2004). No
Brasil ja foi realizado um trabalho visando modelar o potencial gravitacional de
corpos tridimensionais esféricos e nao esféricos utilizando o método poliedral e
também a simulacdo de algumas trajetorias ao redor desses objetos (SILVA,
2006). Os métodos mais conhecidos da literatura para modelar campo

gravitacional de corpos irregulares serdo mostrados no capitulo 3.
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2.6. Perturbacbes ndo gravitacionais em pequenos corpos irregulares

Além da perturbacdo gravitacional, a forma irregular dos asteroides pode
causar outros tipos de perturbacdes, como o efeito Yarkovsky, descoberto por
Ivan Osipovich Yarkovsky. Este efeito € causado pela radiacédo térmica emitida
por um corpo com temperatura de superficie ndo uniforme (SPITALE, 2000).
Como a temperatura da superficie ndo € homogénea, mais fotons sédo
irradiados das regides mais quentes do corpo, que sofre uma forca na direcéo
oposta variando de intensidade, dependendo da regido do asteroide. Os
pontos mais quentes do corpo sofrem uma for¢ca maior. Esta emissao térmica,
mesmo sendo pequena, pode causar mudancas seculares nos elementos
orbitais do asteroide. A mudanca mais importante € no semi-eixo maior, que
pode fazer com que um asteroide saia de uma Orbita estavel no Cinturdo
Principal para uma Orbita instavel, podendo passar a fazer parte dos asteroides
proximos a Terra, os chamados NEAs (BOTTKE ET AL, 2006).

Outro efeito devido a radiacao térmica emitida pelo corpo, capaz de modificar a
taxa de rotacdo dos asteroides, € o Yarkovsky-O Keefe-Radzievskii-Paddack,
conhecido como efeito YORP (RUBINCAM, 2000). A radiacao térmica gera um
torque, que acelera ou desacelera a taxa de rotagdo de um asteroide mudando

a orientacao do eixo de rotacao.

Estes efeitos na orbita e rotacdo do asteroide também podem determinar sua
forma. Como a maioria dos asteroides sao amontoados de cascalhos, ou
rubble piles, os efeitos descritos podem causar mudanca na estrutura do
asteroide. Quando a aceleracdo centrifuga, devido a aceleracdo na rotacao
gerada pelo efeito YORP, exceder a gravidade do corpo e a forca interna da
estrutura de cascalhos, a forma do asteroide ir4 sofrer uma reconfiguragdo na
distribuicdo de massa, que normalmente gera massa sobressalente ao redor do
equador do objeto (BUSCH, 2010). Acrescentando mais momento angular,
resulta em matéria no equador do asteroide excedendo a velocidade de

rompimento, o que pode fazer com que a massa se desprenda do asteroide.
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Esta é uma teoria para explicar a existéncia de inUmeros sistemas binarios de
asteroides, na qual um dos asteroides € muito maior que o0 outro corpo do
sistema (SANCHEZ E SCHEERES, 2012).
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3 METODOS DE MODELAGEM DO CAMPO GRAVITACIONAL DE
CORPOS IRREGULARES NA LITERATURA

Modelar corpos irregulares ndo € uma tarefa simples devido a complexidade da
distribuicdo de massa destes corpos. Nos itens a seguir sdo descritos métodos
existentes para modelar o potencial de corpos nao esféricos.

3.1. Harmoénicos esféricos

Uma maneira classica para modelar o campo gravitacional de um asteroide é a
expansdo em harmonicos esféricos. Os coeficientes gravitacionais podem ser
avaliados como integrais sobre um volume de um corpo, e para densidades
constantes podem ser reduzidos a integrais sobre a superficie de um corpo
(MACMILLAN, 1960). Os coeficientes também podem ser estimados por

rastreamento radiométrico por um veiculo espacial (YEOMANS ET AL, 2000).

A equacado de Laplace pode ser resolvida separando as variaveis em termos
das coordenadas esféricas. Denotam-se as coordenadas esféricas

correspondentes ao vetor posicao pelas Equacdes 3.1, 3.2 e 3.3:

r=yx2+y?+72° (3.1)
seno =— (3.2)

(3.3)

Sendo que ¢ é a latitude e A a longitude.

A forma geral da equacdo de Laplace em coordenadas esféricas para o
potencial gravitacional é dada pela Equacao 3.4 (KAULA, 1966).
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1=0 m=0

U(r,0,4)=

(%’j P., 6enJd)[C,, cosmd + S senmii] (3.4)

Sendo que p € igual a constante gravitacional multiplicada pela massa, ou seja,
pu= GM; r, € o raio normalizado; Py, sdo as funcdes associadas de Legendre;
Cm e Sm sao os coeficientes harménicos do campo gravitacional (ou

coeficiente de Stokes).

Existem alguns problemas na utilizagdo dos harménicos esféricos para o
campo gravitacional de um asteroide. A primeira é que a expansdo em
harménicos € sempre uma aproximacdo do campo gravitacional devido ao
truncamento finito da expansdo em séries. O erro no truncamento aumenta
guando se avalia o campo gravitacional perto do raio de convergéncia do
modelo. A segunda desvantagem é que a mesma forma da expansdo dos
harménicos exteriores ndo tem garantia de convergir dentro da esfera
circunscrita (esfera de raio minimo centrada no centro de massa do asteroide),
e frequentemente diverge, o que ndo €& um problema para planetas, pois
possuem forma muito préxima da esférica (WERNER, 1996). Para tentar
contornar o problema do modelo quando se esta perto da superficie, sdo
utilizados harmoénicos elipsoidais, e ainda assim ocorrem problemas de
divergéncia proximo da superficie, mas um pouco menos do que os gerados
pelos harménicos esféricos (SCHEERES, 2004).

7

Ou seja, 0 método dos harmbnicos ndo € aconselhavel para o estudo do

campo gravitacional de um asteroide quando proximo da superficie.
3.2. Mascons

Outro método para modelar o campo gravitacional de um corpo irregular é

denominado concentracfes de massa, ou mascon, sigla em inglés para mass

concentration. Consiste em preencher um volume com massas pontuais de

forma que reproduza a distribuicdo de massa do asteroide da melhor forma.

Cada mascon tem uma massa, sendo que a soma delas deve ser o valor total
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da massa do asteroide (WERNER, 1996; GEISSLER ET AL, 1997;
SCHEERES, 1998).

No geral o volume é preenchido por massas pontuais, sendo que a forca
exercida em uma particula orbitando este corpo é dada pela soma vetorial das
forcas geradas por cada concentragdo de massa.

E intuitivo notar que mesmo com uma grande quantidade de mascons, ainda
assim existiriam espacos vazios, ou seja, a solucdo utdpica seria uma
quantidade infinita de massas, mas obviamente esta situacdo nao existe, e
quanto maior o numero de massas menor sera a velocidade de processamento
computacional. Logo, a quantidade de concentragcdes de massas a serem

utilizadas depende da precisdo e do objetivo desejados.

Uma grande vantagem deste método é a abordagem com conceito simples, e
dependendo da quantidade de massas pontuais utilizadas, a precisdo pode ser
considerada bem satisfatéria para estudo de objetos irregulares. Mesmo
quando préximo ao objeto este método pode ser utilizado, diferentemente do

método dos harmodnicos esféricos.
3.3. Poliedros

O estudo da modelagem de corpos irregulares por meio do método de

poliedros € comum na literatura, principalmente na area da geofisica.

O potencial gravitacional obtido pelo método dos poliedros € expresso como a
soma de finitos termos associados a faces e veértices. A formulagcdo analitica
para o potencial, a atracdo, e o gradiente da gravidade, é definida pelas
Equacbes (3.5), (3.6) e (3.7), respectivamente (WERNER E SCHEERES,
1996).

U :%G,o[ > rEr.0,-Go % rFr, va} (3.5)

eJedge fOfaces
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OU=-Gp 2 Er L. +Gpo 2 Fr,w, (3.6)

eJedge fOfaces
HoU = GpeilezdgeEeLe _prméc%Ffo (3'7)

Em que p é a densidade do asteroide, re 0 vetor de qualquer ponto da aresta

eq até r, e r; 0 vetor de qualquer ponto da face até r.

F: e E. sdo diades, ou seja, quantidade que possui magnitude e duas dire¢cdes
associadas. Estes termos sdo formados pelas normais das faces e arestas, e

sao definidos pelas Equacgoes (3.8) e (3.9).

F, =A, [N, (3.8)
E, =f, i, +A,. [0 (3.9)

Le € o fator adimensional que soma as conexdes das arestas dos poliedros,

obtido pela Equacéo 3.10.

1 r+r. +e
Le=[ds=In—1—= (3.10)
er i +rj —€

Em que r; e r; s&o as distancias do centro do corpo até as extremidades de uma

aresta, que podem ser vistas na Figura 3.1.
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Pk
Pi

campo central

Figura 3.1 - Distancias r; e r;do centro até extremidades de uma aresta.

Para uma face triangular unida pelos vértices P;, P;, Py, 0 termo adimensional ws

, que representa o angulo sdlido de cada face, é calculado pela Equacéo 3.11:

f [rj Xr,
I Drj BLk * (rj BLk)"'rj(rk EHLi)"'rk(ri Ej) (3.11)

w, = Zarctan

O meétodo dos poliedros, comparado ao método das concentracdes de massas
para estudo do campo gravitacional, € um pouco mais preciso quando muito
préximo da superficie do asteroide, porém depende da quantidade de faces
triangulares utilizadas. Em relacdo ao trabalho computacional, estudos
constataram que o método das concentracbes de massa € um pouco mais
rapido que o dos poliedros. Logo, um pouco mais de precisdo pode significar
um trabalho computacional mais pesado. O melhor método a ser utilizado vai
depender do tipo de estudo e objetivo (ROSSI, 1999). No capitulo seguinte
sera descrito o modelo utilizado para a realizacdo do estudo de evolugcéo dos
elementos orbitais e manobras ao redor de asteroides, que envolve modelo de
poliedros para obtencdo da forma do asteroide, porém com a abordagem do
método de concentracdes de massa.
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4 MODELAGEM E SIMULACAO DE TRAJETORIAS AO REDOR DE
CORPOS NAO ESFERICOS

4.1. Simulador de manobras

Em uma missdo na qual o objetivo principal seja manobrar um veiculo
orbitando ao redor de um asteroide, € necessario conhecer a perturbagédo na
Orbita gerada pelo campo gravitacional ndo central, devido ao fato da

distribuicdo de massa do asteroide ser assimétrica.

Uma orbita de referéncia ndo perturbada, por exemplo, com campo
gravitacional central que resulta em uma Orbita kepleriana, foi utilizada para
meio de comparac¢do com a Orbita perturbada devido a assimetria do asteroide.
Assim, o ambiente de simulacdo STRS (Spacecraft Trajectory Simulator),
utilizado neste trabalho, é capaz de manobrar o veiculo de acordo com o
objetivo desejado, seja ele somente fazer a corre¢do da perturbacao devido a

nao esfericidade do asteroide ou realizar uma manobra orbital.

A Figura 4.1 mostra o diagrama de blocos do sistema de controle de trajetoria
do simulador orbital STRS desenvolvido por Rocco (2006, 2008), utilizado
posteriormente em diversos trabalhos (MARCELINO, 2009; COSTA FILHO,
2010; SANTOS, 2011; OLIVEIRA, 2012; GONCALVES, 2013), que é a base do

simulador de trajetorias com perturbacdo no campo gravitacional utilizado.

Perturbacdo

Posigdo de \J, W

Referéncia T & Atiatoies -5 Dinamica de érbitas
X Ref

T T

Sinal de controle Sinal de controle
aplicado X atual

Determinagédo da Sensores

posicéo atual

F Y

Figura 4.1 - Sistema de controle da 6rbita.

Fonte: Adaptado de Rocco (2008)
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De acordo com Rocco (2012 e 2013), o movimento orbital pode ser simulado
utilizando o ambiente de simulacdo STRS resolvendo a equacédo de Kepler
para cada passo da simulacdo. Sendo assim, dado um estado inicial e um
intervalo de tempo, o estado pode ser transformado em elementos Keplerianos,
e utilizando a equagédo de Kepler, os elementos podem ser propagados para
cada intervalo de tempo estipulado. Assim, os novos elementos Keplerianos

podem ser convertidos para o novo estado.

O algoritmo implementado no simulador STRS resolve as equacdes de
transformacdo dos elementos Keplerianos para estado, de forma que seja
possivel resolver o problema de manobrar o veiculo ao redor de um asteroide
aplicando as correcfes desejadas. A seguir sdo listadas as equacdes de
transformacao dos elementos Keplerianos a, e, i, Q, w, e M’ para estado que

constam no simulador:

R,; = cosarosQ) — senasenQcosi (4.1)
R, = —Senaros — cosasenQenQcosi (4.2)
R, = senQseni (4.3)
R,, = cosasen? + senarcos? cosi (4.4)
R,, = —Senaseny + COSCoSL COSi (4.5)
R,; = —senicos® (4.6)
R, = senaseni (4.7)
R;, = cosaseni (4.8)
R,; =cos (4.9)
R, Ry, R;
R(Qi,w)=|Ry R, Ry (4.10)
Ry, Ry, Ry
r =a(l—elcosu) (4.11)
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2 ﬂ(g_lj (4.12)

r a
r=(X?+Y?+Z%" (4.13)
v=(X2+v2+22)"” (4.14)
A =aR, (4.15)
A =aR, (4.16)
A =aRy (4.17)
B, =aV1-€’R, (4.18)
B, =a/1-€’R,, (4.19)
B, =aV1-€’R,, (4.20)
X, = A(cosu-e)+Bsenu (4.21)
(= %(—A senu + B, cosu) (4.22)

O sentido inverso, ou seja, a transformacdo de estado em elementos

Keplerianos pode ser obtida por meio das seguintes equacdes:

h=rxv=(Z-YZ)7 +(2X - 2X)j +(xv - XY)k (4.23)
rf = XX +YY +2Z (4.24)
Q= arctan( hy j
-h, (4.25)
i= arctan_w} (4.26)
I 7

1-ecosu

f = arcsen E@] (4.27)
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f= arccos(—Cosu — ej (4.28)
1-ecosu

o g + ceni
tang = C0oSISenf20 + cosicosRo + seniZ (4.29)
C0sQ20 + senfe

G=c+f (4.30)

A equacdo de Kepler, que fornece a anomalia média, € obtida por meio da

Equacéo 4.31.

M'=u-elsenu (4.31)

Sendo e a excentricidade, e u a anomalia excéntrica.

Os principais subsistemas do simulador orbital STRS s&o mostrados na Figura

4.2 por meio de um fluxograma de dados.

[]

Elementos Keplerianos Iniciais

EstadoGInicial => @

[£]

@ =% Guiamento => @ @ x| ®|:> Controle => @
(e [<] [£]

@ . "o =) O=> ssor = (5)
© [o] []

®+ @ => Din:‘lmAilt:::I)rbiial => @ ® = Perturbaco > @

Figura 4.2 - Fluxograma de dados com os principais subsistemas do simulador orbital.

A seguir sera feita uma descricdo resumida dos subsistemas que compdem a

Figura 4.2.
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* Os elementos keplerianos iniciais em t = 0 devem ser fornecidos ao

subsistema A que calcula o estado inicial do veiculo;

* O estado inicial é fornecido aos subsistemas C e D, que contém a

dinamica orbital de referéncia e a dinamica de 6rbita atual;

O subsistema C fornece o estado de referéncia do veiculo a cada
intervalo de tempo. Este subsistema considera como entrada
variacbes na velocidade orbital, definidas por meio do calculo de

possiveis manobras a serem implementadas;

» O subsistema D fornece o estado atual do veiculo a cada intervalo de
tempo. Neste subsistema o estado atual do veiculo é controlado por
meio das variagdes de velocidade orbital calculadas pelo sistema de
controle. O estado atual deve seguir o estado de referéncia calculado

no subsistema C;

* O subsistema E utiliza um controlador proporcional-integral-derivativo
(PID), ou outro controlador de interesse, para fornecer o valor do
incremento de velocidade que deve ser aplicado. Este subsistema
considera ndo linearidades nos atuadores, tais como zona morta,
saturacéo, e atraso de resposta, além de considerar erros de direcdo
e magnitude dos incrementos de velocidade aplicados pelos

propulsores;

* O subsistema F fornece as medidas atuais de posicao e velocidade do
veiculo considerando ndo linearidades no modelo dos sensores e

erros nas medidas;

« O subsistema G fornece as perturbacdes orbitais que agem no

veiculo.

A leitura das posicOes de cada face usando o modelo de poliedros, calculos da
forca perturbadora, rotacdo e outros dados do asteroide, € feita dentro do
subsistema G. Esses resultados sdo enviados ao subsistema D para
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determinacdo do estado atual, para que assim, possam ser realizadas as

manobras desejadas.

A maior contribuicdo deste trabalho foi o fornecimento de parametros de
entrada para o simulador STRS, obtidos por meio da modelagem da
distribuicdo de massa de asteroides reais, de maneira a permitir o estudo de
perturbacdes gravitacionais em trajetérias em torno de corpos irregulares.
Essas trajetdrias possuem comportamento e caracteristicas bastante diferentes
de trajetdrias geradas por campos gravitacionais centrais. Além disso, todos os
resultados gerados e andlises de estudo de casos que serdo apresentados a
seguir s&o contribui¢cdes originais deste trabalho.

4.2. Modelagem do corpo irregular com centros de massa secundarios

Em testes preliminares considerou-se o0 campo gravitacional da Terra
deformado por 12 centros de atracdo secundarios posicionados fora do centro
da Terra, apenas como um teste de conceito para testar o sistema de controle
de trajetéria em malha fechada. Assim, o campo gravitacional gerado pela
distribuicdo ndo uniforme de massa nao pode ser considerado como central, o
que provoca perturbagfes na trajetoria de um veiculo espacial com relagéo a
trajetoria kepleriana que seria obtida caso o campo gravitacional fosse central
(VENDITTI ET AL, 2012).

Depois de testar o modelo deformando o campo gravitacional da Terra por
meio da alocagédo de centros secundarios de atracdo, corpos menores que a
Terra foram estudados para avaliar a perturbacdo na trajetéria do veiculo
devido a atracdo gravitacional das massas posicionadas fora do centro do
corpo. Simulagdes foram realizadas utilizando nove centros de atracdo como
teste. Dados do asteroide Kleopatra, como massa e dimensdes aproximadas,
foram utilizadas como referéncia. Cinco concentracbes de massa foram
posicionadas alinhadas, e as outras quatro foram posicionadas duas em cada
extremidade perpendiculares a linha das cinco massas. Foi atribuido o valor de

5,15x10'" kg para cada concentracdo de massa, totalizando o valor da massa
32



do asteroide Kleopatra, de 4,64x10"® kg. A Figura 4.3 mostra 0 posicionamento

das massas como foi descrito.

Figura 4.3 - Posicionamento das nove concentr¢cdes de massa.

Uma simulagéo foi feita utilizando os dados iniciais da Tabela 4.1. As Figuras
4.4 a 4.8 mostram a evolugédo dos elementos orbitais ao longo de 2000 6rbitas,
sendo que a linha magenta representa a Orbita kepleriana de referéncia, e a

linha azul a oOrbita perturbada. A Figura 4.9 mostra um esquema da Orbita.

Tabela 4.1 - Elementos orbitais iniciais para simulagdo com concentra¢des de massa.

a (km)

e

i)

Q)

w ()

M* (°)

Per. Rot. (h)

N orb

300

0,0001

1

80

72

113

0

2000
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Figura 4.4 - Semi-eixo maior, concentracdes de massa
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Figura 4.5 — Excentricidade, concentracdes de massa.
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Figura 4.7 - Ascensdao reta do nodo ascendente, concentragdes de massa.

(Bap) uawnbire sabuad

Figura 4.8 - Argumento do periapside, concentracdes de massa.

Figura 4.9 - Orbita ao redor do corpo hipotético, modelo de concentracdes de massa.
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4.3. Modelagem do corpo irregular com cubos

Paralelepipedo € o0 prisma quadrangular limitado por trés pares de
paralelogramos paralelos e geometricamente iguais dois a dois, e doze arestas

iguais quatro a quatro.

Paralelepipedo reto é aquele em que as faces laterais e as arestas laterais sao
perpendiculares as bases. Portanto, as faces laterais sdo retangulos, e as
bases sdo paralelogramos. Se for limitada por seis retangulos, chama-se
paralelepipedo retangulo. Se for limitada por seis quadrados, chama-se cubo

ou hexaedro.

A diagonal de um paralelepipedo retangulo é um segmento de reta cujos
extremos sao vértices que nao pertencem a uma mesma face, sendo o
quadrado do seu comprimento dado pela soma dos quadrados dos

comprimentos das trés arestas concorrentes num vértice.

Sendo e4 a aresta do cubo, a diagonal D do cubo € a hipotenusa do triangulo

retangulo de catetos e4 e d, mostrados na Figura 4.10.

Figura 4.10 - Dimens&es de um cubo

Alguns trabalhos importantes sobre a formulagdo do potencial de objetos

retangulares foram desenvolvidos no final dos anos 50 (MACMILLAN, 1958) e

continuaram a ser desenvolvidos décadas depois (WALDVODEL, 1976, 1979).

Mais recentemente, alguns progressos neste assunto foram feitos (WERNER,
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1994, 1996, 1997). Estudos das propriedades das Orbitas ao redor de objetos
retangulares também foram desenvolvidos (BROUCKE E PRADO, 2004,
SCHEERES, 2012a).

O potencial para um cubo é dado pela equacéo 4.31 (MACMILLAN, 1958).

y=8m_ 7e,'Gm
r 30r°

[x* +y*+2° =3(x*y* +x"2° + y°2°)] (4.32)

Derivando o potencial, foram obtidas as componentes da for¢ca para um cubo:

_ Te,"Gm(x* —5x*(y? + 2°) +(y* - y*2’ + 2%))

Fx (4.33)
6(x% + y? +Zz)1}§
4 4 4 _ 2,2 4 _ 2 2 2
Fy = % Gmy X "+y -5 +3z1 x“(By” +3z7%)) (4.34)
6(x2+y2+zz)7v2
4 4 4_ 2 4_ 2 2 2
Fy e 7,'Gmz (X *+ 3y *-5y*z +z1 x*(3y? +5z%)) (4.35)
6(X2+y2+22)%
— 2 2 2
Ft = Fx?+Fy? +Fz (4.36)

Sendo G a constante gravitacional igual a 6,6738x10™* (m3/kg.s%), x, y e z sdo

as coordenadas da posicao, e eq4 € a aresta do cubo.

Simulacdes foram obtidas considerando um objeto na forma de um cubo com
densidade homogénea e arestas medindo 80 km (VENDITTI ET AL, 2013). A
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Figura 4.10 mostra uma Orbita ao redor desta figura. Os graficos que serao

mostrados foram gerados para dois casos diferentes:

» Caso I: mostra a 6rbita com perturbacdo gravitacional devido a forma
de cubo;

* Caso Il utilizando propulséo para correcéo da perturbacéo. Ou seja,
os efeitos causados pela forma do cubo sdo anulados para que o
veiculo ao redor se mantenha proximo a uma Orbita Kepleriana de

referéncia;

O caso Il tem o intuito de testar a capacidade inerente do ambiente de
simulacdo STRS de simular manobras ao redor de corpos irregulares. Devido
ao fato do cubo gerar um campo gravitacional incomum, principalmente nas
regides proximas das arestas, pode-se considerar que o sistema de controle de
trajetéria sera exigido em uma situacdo de pior caso. Para asteroides reais,
arestas como as de um cubo dificiimente serdo encontradas. Portanto,
garantindo a capacidade do simulador STRS de lidar com a situagao de pior
caso garante-se a capacidade de estudar manobras orbitais ao redor de

asteroides reais utilizando esse simulador.

As Figuras de 4.12 a 4.21 mostram graficos dos elementos orbitais para 2
Orbitas ao redor de um cubo para os casos | e Il. O semi-eixo maior inicial
utilizado na simulacgao foi de 86 km, excentricidade de 0.13 e inclinacédo de 80°.
O caso Il mostra a propulsdo atuando para corrigir os efeitos da perturbacéo
gravitacional, fazendo com que o veiculo se mantenha o mais proximo possivel
de uma orbita Kepleriana de referéncia. Para o caso I, a linha em azul dos
graficos mostram a o6rbita perturbada, e em magenta uma 6rbita Kepleriana de
referéncia. Para o caso Il as linhas em azul mostram a orbita perturbada sendo
corrigida com propulsédo, e a linha magenta continua sendo a 6rbita Kepleriana

de referéncia.

E possivel notar nos graficos para simulacées ao redor de um cubo que

existem picos, que podem ser vistos principalmente nas Figuras 4.12 e 4.14.
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semi-major axis(m)

Esses picos acontecem devido ao fato dos elementos orbitais inicias escolhidos
para a simulacdo passarem muito préximos dos vértices do cubo. Na Figura
4.11 é possivel notar que, principalmente em um dos vértices da parte superior

do cubo, a oOrbita passa bastante proxima.

A Figura 4.22 mostra a quantidade de propulséo aplicada ao longo do tempo. A
Figura 4.23 € o grafico que mostra a perturbacdo, na qual € possivel perceber
que a forca propulsora sendo aplicada na Figura 4.22 é contraria a perturbacao
mostrada na Figura 4.23, como era esperado. Dessa forma, demonstra-se a
capacidade do simulador STRS de mitigar os efeitos da perturbagcao orbital e

manobrar o veiculo espacial, se assim for desejado.
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Figura 4.11 - Orbita ao redor de um cubo.
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ascendente ao redor de um cubo, caso I.
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Figura 4.22 - Propulsdo aplicada para

correcao ao redor de um cubo.
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Figura 4.23 - AV devido a perturbacdo ao

redor de um cubo.

Representacfes para pequenos corpos irregulares podem ser elaboradas

utilizando cubos, e modelados por um conjunto de cubos distribuidos pelo

volume do objeto, de maneira que o potencial gravitacional seja obtido por meio

da somatodria do potencial gerado por cada cubo individualmente (GASKELL ET

AL, 2008).

4.4.

Modelagem do corpo irregular com poliedros

Para se aproximar de modo mais preciso da forma real do asteroide foram

desenvolvidos trabalhos que tratam do potencial de corpos tridimensionais por
meio do método de poliedros (WERNER, 1994). Por meio da coleta de dados
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feitas pelo radio telescépio de Arecibo, em Porto Rico, por Ostro et al. (2000),
foram criados modelos de poliedros para diversos asteroides considerando
densidade constante (NEESE, 2004). Estes modelos de poliedros fornecem
uma tabela de veértices com as coordenadas X, y e z de cada vértice. Também
é fornecida uma tabela de faces triangulares com o nimero dos trés vértices
que formam cada uma das faces. Estes dados do modelo de poliedros
disponibilizados pelo JPL/NASA tém sido usados para diversos estudos
relacionados a asteroides, como para estudos de estabilidade, estudo do
(CHANUT, 2012),
(CANGAHUALA, 2005), entre outras aplicacdes. Os modelos para alguns

campo  gravitacional mapeamento  de  Orbitas
asteroides utilizando essas tabelas de faces e vértices sdo mostrados nas
Figuras 4.24 a 4.30. A forma como esses dados sao disponibilizados é

mostrada na Tabela 4.2 e 4.3 para o asteroide Castalia.

Tabela 4.2 - Coordenadas de vértices de Castalia.

Vértice | Coordenada x(km) | Coordenada y(km) | Coordenada z(km)
1 0.000000e+00 0.000000e+00 2.893730e-01
2 7.342140e-01 0.000000e+00 0.000000e+00
3 0.000000e+00 4.104200e-01 0.000000e+00
4 -8.202460e-01 0.000000e+00 0.000000e+00
5 0.000000e+00 -4.391400e-01 0.000000e+00
6 0.000000e+00 0.000000e+00 -3.752060e-01
2048 -4.620033e-01 -4.599979e-01 -4.060331e-02
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Tabela 4.3 - Vértices relacionados a cada face triangular de Castalia.

Face | Vértice 1 | Vértice 2 | Vértice 3
1 1882 652 23
2 24 1135 641
3 70 1030 581
4 1966 249 1750
5 622 1763 365
6 667 1976 199
4092 342 1214 2048

O modelo de poliedros para a forma do asteroide Castalia possui 4092 faces e

2048 vértices, mostrado na Figura 4.24.

Figura 4.24 - Modelo de poliedros para o asteroide Castalia.

O modelo de poliedros para o asteroide Kleopatra possui 4092 faces e 2048

vértices, mostrados na Figura 4.25.
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Figura 4.25 - Modelo de poliedros para o asteroide Kleopatra.

O modelo de poliedros para o asteroide Golevka possui 4092 faces e 2048

vértices, mostrados na Figura 4.26.

Figura 4.26 - Modelo de poliedros para o asteroide Golevka.

O modelo de poliedros para o asteroide Toutatis possui 12796 faces e 6400
vértices, mostrados na Figura 4.27. Este asteroide possui rotacdo em dois

eixos, diferente da grande maioria que s6 possui rotagcdo em um eixo.
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Figura 4.27 - Modelo de poliedros para o asteroide Toutatis.

O modelo de poliedros para o asteroide Geographos possui 16380 faces e

8192 vértices, mostrados na Figura 4.28.

Figura 4.28 - Modelo de poliedros para o asteroide Geographos.

O modelo de poliedros para o asteroide Itokawa possui 49152 faces e 25350

vértices, mostrados na Figura 4.29.
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Figura 4.29 - Modelo de poliedros para o asteroide Itokawa.

O modelo de poliedros para o asteroide Eros possui 49152 faces e 25350
vértices, mostrados na Figura 4.30. O modelo de poliedros para o asteroide
Eros foi desenvolvido por meio de dados observacionais feitos da sonda NEAR
(GASKELL, 2007). O asteroide ‘(433) Eros’, ou ‘1898 DQ’ pelo cddigo
alfanumeérico, foi descoberto dia 13 de agosto de 1898 por Witt, G. em Berlim, e
€ um NEA da categoria dos Amor, que nao cruza a Orbita da Terra. Possui
magnitude absoluta de 11,16, albedo geométrico de 0,25 (taxa de luz refletida
pelo asteroide que € recebida do Sol em um angulo de fase zero), e periodo de

rotagéo de 5,270 horas.

Figura 4.30 - Modelo de poliedros para o asteroide Eros.

46



4.5. Forca perturbadora obtida por diferentes modelos de

concentracdes de massas com auxilio do modelo de poliedros

Utilizando os dados das tabelas de faces e vértices disponibilizadas pelo
JPL/NASA com base no modelo de poliedros, quatro abordagens diferentes
para 0 campo gravitacional de um corpo irregular foram desenvolvidas e

testadas. A seguir serdo descritas as caracteristicas de cada caso:

+ Modelo 1 - E calculado o baricentro de cada face triangular da
superficie, sendo que a massa concentrada em cada baricentro do

triangulo é proporcional ao tamanho da area da face. Figura 4.31;

* Modelo 2 - Cada face triangular € ligada ao centro do asteroide
formando um tetraedro, que é dividido em camadas de forma a obter
cinco subfaces. E calculado o baricentro de cada subface dos
triangulos, sendo que a massa € proporcional ao tamanho da area da

face. Figura 4.32;

* Modelo 3 - Cada face triangular € ligada ao centro do asteroide
formando um tetraedro. E calculado o baricentro de cada tetraedro,
sendo que a massa é proporcional ao volume. Figura 4.33;

* Modelo 4 - Cada face triangular € ligada ao centro do asteroide
formando um tetraedro, que é dividido em cinco partes, de forma a
obter cinco camadas de volumes dentro de cada tetraedro. E
calculado o baricentro de cada figura, sendo que a massa €

proporcional ao volume de cada figura. Figura 4.34.

Os gquatro modelos, e seus respectivos baricentros, sado representados nas
Figuras de 4.31 a 4.34.
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Figura 4.31 - Modelo 1 para uma face triangular, com o baricentro em vermelho.

K

Figura 4.32 - Modelo 2 para subfaces triangulares, com o baricentro em vermelho.
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Figura 4.33 - Modelo 3 para um tetraedro, com o baricentro em vermelho.

q

Vietraa Vietrab Vtetrac Vietraad Vietrae

Figura 4.34 - Modelo 4 para tetraedro principal dividido em cinco partes em azul, representados

pelas letras a, b, c, d e e, com o baricentro em vermelho.

Os quatro modelos foram montados para teste utilizando os dados de faces e
vértices do asteroide Kleopatra, e sdo mostrados nas Figuras de 4.35 a 4.38.
Os pontos nas figuras sao referentes a posicédo dos baricentros de acordo com

cada modelo.
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Figura 4.35 - Modelo 1. Baricentros das faces da superficie para o asteroide Kleopatra.

Figura 4.37 - Modelo 3. Baricentros dos tetraedros para o asteroide Kleopatra.
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Figura 4.38 - Modelo 4. Baricentros dos cinco volumes contidos em cada tetraedro principal

para o asteroide Kleopatra.

A seguir sera feita a descricdo de como a for¢ca perturbadora € calculada,
sendo que esta forca sera utilizada para estudar o comportamento de o6rbitas

ao redor dos asteroides e realizar manobras.

7

Primeiramente é calculada a area de cada face, sendo que essas faces
triangulares sé@o planas. Este calculo foi feito utilizando o teorema de Heron,
que fornece a area do triangulo em funcdo das arestas, de acordo com a
Equacéo 4.37 (HEATH, 1921).

A=./s(s-a)(s-b)(s-c) (4.37)
_atb+c
S—T (4.38)

Sendo que a, b e ¢ sdo as trés arestas da face, e s € 0 semi-perimetro.

ApOs obter a area relacionada a cada face, é calculada a parcela de massa em
cada face triangular, sendo que a soma das massas de todas as faces deve ser
igual & massa total do asteroide, mostrado na Equacao 4.39. Este resultado

sera necessario para o calculo da forga perturbadora exercida pelo asteroide.
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DM, :%Z::A (4.39)

i=1

Sendo que M; e A séo as parcelas de massa e area de cada face do modelo de
poliedros, respectivamente. Mt e Ar sdo a massa e a area total do asteroide,
respectivamente. As somatorias vao de 1 a N, sendo N o nimero total de faces

do modelo.

Para o modelo 3 foram calculados os volumes de cada tetraedro, sendo que
este volume é referente a cada face triangular da superficie ligada ao centro do
asteroide. Ja para o modelo 4 foram calculados os volumes de cada prisma
gue compde os tetraedros, e o volume do tetraedro menor ligado ao centro do
corpo. O calculo dos volumes para o modelo 4 foi realizado como mostra as
Equacbes 4.40 a 4.44, sendo que o0s cinco volumes sao mostrados em detalhe

na Figura 4.39.

Figura 4.39 - Modelo 4, com o volume de cada parte da divisdo do tetraedro.
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V, =Vitetra, (4.40)

V, =Vtetra, —Vtetra, (4.41)

V, =Vtetra, -V, —Vtetra, (4.42)

V, =Vtetra, -V, -V, —Vtetra, (4.43)
V, =Vtetra, -V, -V, -V, ~Vtetra, (4.44)

Sendo Vtetra. 0 volume do tetraedro menor que se conecta ao centro do
asteroide, Vtetrag 0 volume do segundo tetraedro em relagéo ao centro, Vtetra.
o volume do terceiro tetraedro em relagdo ao centro, Vtetra, 0 volume do quarto
tetraedro em relacdo ao centro, e Vtetra, 0 volume total do tetraedro maior. Vg,
Ve, Vp € V4 s@o os volumes de cada subdivisdao do tetraedro, mostrados na

Figura 4.39 como prismas.

Da mesma forma que foi calculada as parcelas de massa relacionadas as
areas das faces triangulares para os modelos 1 e 2 pela Equacgéo 4.37, foi
calculada a parcela de massa relacionada ao volume de cada tetraedro para os

modelos 3 e 4 pela Equacao 4.45.

N M N
M ==L>V, (4.45)
i=1 VT i=1

Sendo que M; e V; sdo as parcelas de massa e volume de cada tetraedro ou
prisma do modelo de poliedros, respectivamente. Mt e V1 sdo a massa e 0
volume total do asteroide, respectivamente. As somatorias vao de 1 a N, sendo

N o namero total de tetraedros ou prismas do modelo.

As faces triangulares, ou o volume que compde essas faces, podem ser

aproximados para concentracbes de massa, sendo que a parcela de cada
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concentracdo de massa é proporcional a area, ou volume abaixo de sua
respectiva face. Quanto mais faces tém o modelo, mais valida serd essa

aproximacéao da face para concentracfes de massa.

O proximo passo € calcular o baricentro de cada face triangular, com as
Equacbes 4.46, 4.47 e 4.48.

BX:V1x+V 2X+V 3x (4.46)
3

By:V1y+V 2y +V3y (4.47)
3

Bz=V12+V§Z+V32 (4.48)

Sendo V1, V2 e V3 as coordenadas dos vértices das faces triangulares em

cada eixo.

No caso dos modelos 3 e 4, o baricentro é calculado relativo ao volume, e ndo

QD

a area.

Assim, as coordenadas obtidas de cada baricentro, a partir do modelo de
poliedros, sdo utilizadas para alocar as concentracdes de massa. Com estas
coordenadas é possivel calcular a forca gravitacional exercida por cada

concentracédo de massa.

As Equacdes de 4.49 até 4.51, de acordo com as equagfes demonstradas no
item 2.1, sdo utilizadas para obter a for¢ca gravitacional de cada baricentro,
sendo que i vai de 1 até o numero de faces contidas no modelo de poliedros

utilizado para cada asteroide.
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(4.49)

(4.50)

(4.51)

Sendo m a massa do veiculo espacial, M; a massa de cada face, e r; a distancia

do veiculo até o baricentro de cada face.

Tendo obtido a parcela de forca de cada baricentro do modelo, é possivel obter

a forca gravitacional total por meio da soma das forcas geradas por todas as

concentracfes de massa pelas Equacdes 4.52, 4.53 e 4.54.

N
Foxr = Z Faix
=

(4.52)

(4.53)

(4.54)

Assim, a forca gravitacional perturbadora do asteroide é a diferenca da forca

devido ao campo central e da forca gravitacional total do asteroide, como

mostram as Equacdes 4.55, 4.56 e 4.57.
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Fo. = Fc—Fgr (4.55)

X

Foy = FC = For (4.56)

Fe. = FC—Fgu (4.57)

As equacOes anteriores foram consideradas no simulador STRS para
que assim, oOrbitas ao redor dos asteroides possam ser simuladas. Conhecendo
a forca perturbadora é possivel calcular a variagdo da velocidade, ou seja, o AV
devido a perturbacdo. Sabendo o AV é possivel realizar manobras de um
veiculo orbitando um asteroide e fazer as corre¢cdes desejadas na Orbita. A
variacdo na velocidade em cada eixo € obtida por meio das Equacdes 4.58 a

4.60.

AVX = _Fepaso (4.58)
m

AVy = _F@ﬂ (4.59)
m

AV = — ez PASSO (4.60)
m

Sendo que AVy, AV, e AV, € a variacdo da velocidade em cada eixo; Fex, Foy €
Fs, a forca gravitacional em cada eixo; e passo é a taxa de amostragem
utilizada pelo simulador STRS, que equivale ao passo de integracdo da

trajetoria do veiculo que foi considerada na simulagéo.

Para fazer uma comparacao entre os quatro modelos descritos anteriormente,
foram realizadas simulacbes do comportamento de um veiculo espacial ao

redor do asteroide Kleopatra durante 50, 1000 e 2000 érbitas, mostradas nas
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Figuras 4.40 a 4.48. Os elementos orbitais iniciais utilizados para esse teste
sé&o mostrados na Tabela 4.4.

Tabela 4.4 - Elementos orbitais iniciais para o asteroide Kleopatra

a (km) e i(°) Q© w (%) M’ (°) Per. Rot. (h)

115 0,0001 1 80 72 113 5,385

Semi-eixo maior x Tempo
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Figura 4.40 - Comparagao da evolugdo no semi-eixo maior para os modelos do campo
gravitacional do asteroide Kleopatra ao longo de 50 6rbitas.

A Figura 4.40 mostra o semi-eixo maior para os modelos de 1 a 4 durante 50
Orbitas com os elementos orbitais iniciais da Tabela 4.4. Durante o periodo
simulado, é possivel notar que a diferenca entre os modelos é de ordem bem

pequena, com variacdo maxima entre os modelos que ndo passa de 3 metros.
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Figura 4.41 - Comparagao da evolugdo no semi-eixo maior para os modelos do campo

gravitacional do asteroide Kleopatra ao longo de 1000 orbitas.

A Figura 4.41 mostra o semi-eixo maior para os modelos de 1 a 4 durante 1000
Orbitas com os elementos orbitais iniciais da Tabela 4.4. E possivel ver neste
grafico que a diferenca entre os modelos é mais evidente no final das 1000
orbitas, sendo que os modelos 3 e 4 ficam praticamente sobrepostos, enquanto
o modelo 1 tem uma diferenca maxima no final de pouco mais de 20 metros em
relacdo ao modelos 3 e 4. Ja o modelo 2 tem uma diferenca maxima de cerca
de 40 metros em relagdo aos modelos 3 e 4, e de cerca de 20 metros em
relacdo ao modelo 1.
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Figura 4.42 - Comparacéo da evolugdo no semi-eixo maior para os modelos do campo

gravitacional do asteroide Kleopatra ao longo de 2000 orbitas.

A Figura 4.42 mostra a evolucdo no semi-eixo maior ao longo de 2000 orbitas
ao redor do asteroide Kleopatra. E possivel notar que os modelos com
resultados mais préximos em relagdo ao semi-eixo maior sdo os modelos 3 e 4.
No modelo 1 e 2 a forca perturbadora € calculada considerando o baricentro
das faces triangulares do modelo de poliedros. JA nos modelos 3 e 4, a forca
perturbadora é calculada considerando volumes. Uma diferenca maior so é
possivel ser notada a partir da metade da simulacao, por volta de 1000 orbitas.
Ao final de 2000 ¢6rbitas, os modelos 3 e 4 ficam extremamente proximos, com
uma diferenca de cerca de 100 metros no semi-eixo maior em relacdo ao
modelo 1, e cerca de 200 metros em relacdo ao modelo 2. Os modelos 1 e 2,
que sédo relacionados as areas das faces, terminam com uma diferenca de

cerca de 100 metros no semi-eixo maior.

A seguir serdo mostrados graficos da evolucdo na excentricidade para o0s

mesmo elementos orbitais da Tabela 4.4.
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Figura 4.43 - Comparacao da evolucdo na excentricidade para os modelos do campo

gravitacional do asteroide Kleopatra ao longo de 50 orbitas.

A Figura 4.43 mostra a excentricidade ao longo de 50 o6rbitas ao redor do
asteroide Kleopatra para os quatro modelos. E possivel notar que os modelos 3
e 4 ficam praticamente iguais, que sdo os modelos relacionados a volumes,
enquanto que o modelo 1 termina com uma diferengca maxima de cerca de
0,0002, e o modelo 4 tem uma diferenca maxima de cerca de 0,0004
comparado aos modelos 3 e 4. Durante 50 orbitas pode ser considerado que os
quatro modelos sdo muito parecidos, sendo que a diferenca de resultado na
excentricidade ndo é significativa para o periodo de 50 6rbitas.
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Figura 4.44 - Comparacao da evolucdo na excentricidade para os modelos do campo gravitacional do

asteroide Kleopatra ao longo de 1000 érbitas.

A Figura 4.44 mostra o comportamento da excentricidade durante 1000 Orbitas
ao redor do asteroide. Ainda para este caso, os modelos 3 e 4 ficam
sobrepostos, sendo que o modelo 1 continua tendo uma diferenca de valor

maximo pequena, com diferenca que chega a 0,005 no final das 1000 érbitas.
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Figura 4.45 - Comparacao da evolucdo na excentricidade para os modelos do campo

gravitacional do asteroide Kleopatra ao longo de 2000 orbitas.
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A Figura 4.45 mostra a evoluc¢ao na excentricidade ao longo de 2000 érbitas ao
redor do asteroide Kleopatra. Para a excentricidade, ocorre a mesma
semelhanca entre os modelos 3 e 4, que ficam praticamente sobrepostos nos
graficos. A diferenca na excentricidade entre os modelos 3 e 4 comparados
com o modelo 1 n&o passa de 0,01 no valor final, enquanto que o modelo 2 fica
com uma diferenca maxima no final de 0,02. Entre os modelos que consideram
areas de faces triangulares, os modelos 1 e 2, a diferenca maxima ao final de
2000 orbitas é de 0,01 na excentricidade.

- ~
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Figura 4.46 - Comparacdo da evolugdo na inclinac@o para os modelos do campo gravitacional

do asteroide Kleopatra ao longo de 50 érbitas.
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Figura 4.47 - Comparacédo da evolugdo na inclinac@o para os modelos do campo gravitacional
do asteroide Kleopatra ao longo de 1000 6rbitas.
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Figura 4.48 - Comparacédo da evolugdo na inclinac@o para os modelos do campo gravitacional
do asteroide Kleopatra ao longo de 2000 orbitas.

As Figuras 4.46 a 4.48 mostram a evolucgéo na inclinacao ao longo de 50, 1000,
e 2000 orbitas, respectivamente, ao redor do asteroide Kleopatra. Nas trés

figuras, a variacdo na inclinacdo entre os quatro modelos s6 tem diferenca na
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amplitude da variagdo ao redor do valor inicial, mas se mantém fixa ao longo do
tempo. A maior oscilacdo ocorre no modelo 1, na qual a inclinacdo tem uma
variacdo fixa com diferenca de amplitude de 0,0005°, enquanto que a menor
oscilagcéo ocorre nos modelos 3 e 4, na qual a inclinacdo tem uma variagcéo de
amplitude de 0,0004°. Tanto para a figura com simulacdo durante 50 érbitas
quanto para 1000 e 2000 orbitas, a variacdo da inclinacdo nao é significativa,
logo para nenhum dos casos o0 modelo a ser utilizado vai gerar diferenca nos

resultados que justifique a escolha de um ou outro modelo.

Analisando os resultados da comparagao dos quatro modelos, mostrados nas
Figuras de 4.40 a 4.48, a conclusao € que para simula¢des durante 50 orbitas,
a diferenca entre os modelos ndo é significativa, praticamente n&o
influenciando nos resultados. A partir de 1000 oOrbitas comecam a aparecer
diferencas nos valores de semi-eixo maior e excentricidade de um modelo para
outro. Apesar de ainda serem valores pequenos, com diferengas de 0,005 na
excentricidade, e de cerca de 20 metros no semi-eixo maior entre os modelos.
Para simulacfes acima de 2000 orbitas, a diferenca entre os modelos comeca
a ser mais significativa, com variacdes nos modelos de cerca de 100 metros no
semi-eixo maior, € 0,01 na excentricidade. Baseado nos testes realizados, é
recomendado que, para simulacdes acima de 1000 orbitas, seja utilizado o

modelo 3 ou 4, que consideram os volumes dos poliedros.

Como mencionado anteriormente, quanto maior o nimero de faces triangulares
0 modelo de poliedros possuir, mais correta fica a aproximag¢ao do modelo para
concentracdo de massa. Porém, quanto mais faces possui 0 modelo maior sera
o trabalho computacional. Para reproduzir a forma do asteroide, uma
guantidade muito grande de faces ndo é um problema. Porém, este trabalho
visa o estudo de trajetdrias e manobras ao redor dos asteroides, o que exige
uma memoria computacional maior do que somente gerar uma figura com o
formato do asteroide em faces triangulares. O objetivo do trabalho também é

realizar manobras de correcdo das perturbagdes, e isso quer dizer que 0s
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calculos sao feitos repetidas vezes em intervalos de tempo curtos (passo da

simulacéo).

Dentre os quatro tipos de modelos para o campo gravitacional de Kleopatra, os
modelos 1 e 3 sdo os que contém menor quantidade de dados. Para os testes
apresentados, esses modelos possuem 4092 concentracfes de massa. J& nos
modelos 2 e 4, como as faces da superficie sédo divididas em 5 subcamadas, a
quantidade de dados passa a ser cinco vezes maior, resultando em um modelo
com 20460 concentracbes de massas. Do ponto de vista fisico, 0 modelo 4
seria 0 que representa o campo gravitacional do corpo irregular com maior
fidelidade, ja que considera varios volumes das figuras e ndo a area das faces
da superficie dos tetraedros, além de possuir maior distribuicdo de pontos ao
longo do corpo. Nas simulagfes de teste apresentadas, nota-se que o modelo
3 ficou muito proximo do modelo 4, porém o modelo 3 possui uma quantidade
cinco vezes menor de dados para serem utilizadas nas simulagdes. De acordo
com a conclusdo em relacdo aos testes realizados de comparacdo dos
modelos, para simulagdes acima de 1000 6rbitas, o modelo mais indicado é o
modelo 3. J& para simulacdes de até 1000 orbitas, a escolha do modelo a ser

utilizada nao gera influéncia significativa nos resultados.

Considerando que neste trabalho o foco principal foi estudar manobras ao
redor dos corpos irregulares, que requer correcdes em intervalos de tempo
curtos, o teste feito para 2000 o6rbitas foi suficiente para a escolha do modelo a
ser utilizado. Sendo assim, nos capitulos seguintes, a evolugdo das orbitas ao
longo do tempo e as manobras realizadas para até 1000 orbitas, foram geradas
utilizando o modelo 1. Para este caso, 0 modelo 1 mostrou ser muito proximo
do modelo 3 e 4 que, teoricamente, seriam 0S mais precisos, com a vantagem
de ser mais simples de ser trabalhado e com menor quantidade de calculos

necessarios.

Em relacdo aos modelos de poliedro disponiveis pelo JPL/NASA, a escolha de

quais asteroides que seriam usados para a simulacdo de trajetérias foi
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realizada considerando também o trabalho computacional possivel. Os
modelos com menor quantidade de faces triangulares disponiveis possuem
4092 faces. Dentre estes, foi escolhido o modelo do asteroide Kleopatra. Para
obter uma fidelidade maior em relagcéo aos resultados, e como meio de teste,
também foi escolhido um asteroide com modelo que possui maior quantidade
de faces. Quando foram testados modelos com mais de 10.000 faces
claramente a lentiddo nas simulacdes foi notada. Ainda assim foi possivel
utilizar um modelo com 16.380 faces do asteroide Geographos. Existem
modelos disponiveis para os asteroides Eros e Itokawa com até 3.145.728
faces (GASKELL, 2008a e 2008b), porém para a finalidade do estudo deste

trabalho, ndo é viavel utilizar um modelo com essa quantidade de dados.
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5 RESULTADOS PARA O ASTEROIDE (216) KLEOATRA
5.1. Modelo de poliedros do asteroide (216) Kleopatra

Localizado no cinturdo de asteroides entre as Orbitas de Marte e Jupiter, (216)
Kleopatra € um asteroide com forma peculiar que lembra um 0sso, descoberto
em 1880 por Palisa. Este asteroide tem massa de 4,64+0,02x10'® kg,
dimensdes de 217x94x81 km, magnitude absoluta de 7,3, albedo geométrico
de 0,1164, densidade de 3,6+0,4 g/cm?®, periodo de rotacdo de 5,385 horas,
utilizado em todas as simulacdes (DESCAMPS TE AL, 2011). Kleopatra possui
duas luas, que receberam nomes de Alexhelios e Cleoselene.

O modelo de poliedro utilizado para o asteroide (216) Kleopatra possui 2048
vértices e 4092 faces triangulares (OSTRO ET AL, 2004). A forca perturbadora
devido a forma do asteroide é calculada considerando a soma das forcas de
cada baricentro das faces triangulares do modelo. Devido ao fato de possuir
4092 faces, existe a mesma quantidade de concentra¢cdes de massa utilizadas

para calcular a forca perturbadora.

As Figuras 5.1, 5.2 e 5.3 representam as trés vistas do asteroide (216)

Kleopatra com o modelo com faces triangulares:

gl
-150 -100 -0 ] 50 100 180

Figura 5.1 - Vista x-y de Kleopatra (km).
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Figura 5.2 - Vista x-z de Kleopatra (km).
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Figura 5.3 - Vista y-z de Kleopatra (km).

Foi calculado o baricentro de cada face do modelo de poliedros do asteroide
Kleopatra. Cada baricentro representa uma concentracdo de massa utilizada
para o calculo da forca perturbadora (modelo 1 descrito no item 4.5 do capitulo
4), utilizado em todas as simulacdes, exceto para 1000 e 5000 orbitas, na qual
foi utilizado o modelo 3, que considera o baricentro de cada tetraedro. A Figura

5.4 mostra as 4092 concentracbes de massa de acordo com o modelo 1 para

Kleopatra.
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Figura 5.4 - Distribuicdo das concentracdes de massa para o asteroide Kleopatra.

Um esquema da 6rbita do asteroide (216) Kleopatra no sistema solar é

mostrado na Figura 5.5.

216 Kleopatra

Earth Distance: 2.106 AL-I____"""-—-____ -
Sun Distance :2.136 AU Jul 21, 2013

Figura 5.5 - Orbita do asteroide Kleopatra

Fonte: JPL/NASA (2013).

5.2. Limite de érbita para colisdo

A definicdo da proximidade maxima que um veiculo poderia chegar de um
corpo pode ser definida pelo raio médio (SCHEERES, 2012b). Este é o raio de
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uma esfera de volume igual ao corpo irregular. O volume utlizado para
Kleopatra foi de 1,228x10?* cm®. Sendo esta medida dependente do volume,

consequentemente depende da densidade, e € dada por:

%
_(V
R—(4 j (5.1)

7T

Sendo V o volume, que € a razdo da massa do asteroide por sua densidade,

podemos escrever a equacédo da forma:

%
_(3M
R= (—WJ (5.2)

Utilizando para o asteroide (216) Kleopatra os valores para massa de
4,64+0,2x10"® kg, e a densidade de 3,6+0,4 g/cm® (DESCAMPS, 2011), este
raio médio, ou raio equivalente, é de 67,51 km.

Devido a peculiaridade da forma deste asteroide, a determinacéo de raio médio
aproximado para Orbitas proximas possiveis por meio da Equacdo 5.2 ndo €
aplicavel para quaisquer condic¢des iniciais. Como pode ser visto na Figura 5.6,
oOrbitas proximas a Orbita polar de raio minimo R s&o praticaveis, porém para

oOrbitas equatoriais este raio minimo causaria colisdo com o asteroide.

Figura 5.6 - Asteroide Kleopatra e raio médio em vermelho.
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Para orbitas préximas evitando risco de colisdo, considerar o limite maximo de
aproximacédo como sendo 0 maior raio do asteroide pode ser uma regra geral.
No caso do modelo utilizado, o raio circunscrito € de aproximadamente 115 km,
mostrado na Figura 5.7. Foi estipulado que no geral, se o raio da Orbita for

menor que 115 km, considera-se que o veiculo colidiu com o asteroide.

TR

1580

=200 _150“ -0 A0 d

Figura 5.7 - Raio circunscrito para érbita ao redor de Kleopatra.

Ainda assim este raio minimo esta sujeito a falhar dependendo das condigfes

inicias, como por exemplo, para oOrbitas muito excéntricas.
5.3. Orbita equatorial proxima

Simulacdes foram realizadas utilizando os elementos orbitais da Tabela 5.1
para orbita muito préxima. Para cada elemento orbital € mostrado um gréfico
com simulacdo para 2 periodos orbitais e ao lado uma comparacdo com 1000

periodos orbitais ao redor do asteroide Kleopatra.

Nos graficos para 2 periodos orbitais com escala reduzida, é possivel ver a

oscilacdo periddica dos elementos orbitais. JA nas simulacdes para 1000
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periodos orbitais, comeca-se a notar a tendéncia de evolu¢do dos elementos

orbitais gerada pela perturbacao gravitacional do asteroide.

Tabela 5.1 - Elementos orbitais iniciais para 6rbita equatorial ao redor de Kleopatra.

a (km) e i(°) Q (%) w (°) M’ (°) Per. Rot. (h) N orb
115 0,0001 1 80 72 113 5,385 1000
180 e '
o0
(]
100 g™ 75 100
X
Figura 5.8 - Orbita equatorial proxima ao redor de Kleopatra.
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Figura 5.9 - Semi-eixo maior, 2 orbitas ao

redor de Kleopatra.
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ao redor de Kleopatra.
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Figura 5.16 - Ascensao reta do nodo
ascendente, 1000 érbitas ao redor de Kleopatra.
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Figura 5.17 - Argumento do periapside, 2 Figura 5.18 - Argumento do periapside, 1000

6rbitas ao redor de Kleopatra. Orbitas ao redor de Kleopatra.

Nos graficos para 2 Orbitas equatoriais ao redor do asteroide Kleopatra,
mostrados nas Figuras 5.9, 5.11, 5.13, 5.15 e 5.17, notam-se principalmente as
oscilagbes de curto periodo, devido ao formato do asteroide. Nos graficos de
comparacao para 1000 oérbitas ao redor do asteroide Kleopatra jA& notam-se
oscilacbes de maior periodo, provavelmente devido a rotacdo do asteroide.
Como a orbita € na mesma direcdo da rotacdo do asteroide, apos uma
quantidade de orbitas a posicdo do satélite retorna ao ponto inicial e o ciclo se
repete. Esse ciclo, de acordo com os gréaficos para Orbitas parece ser por volta

de 100 orbitas para os dados iniciais utilizados.

Com os mesmos elementos orbitais iniciais da Tabela 5.1 foram realizadas
simulacdes para 5000 orbitas. Um esquema da Orbita ao redor do asteroide é
mostrado na Figura 5.19. Os graficos gerados para os elementos orbitais
durantes as 5000 Orbitas sdo mostrados nas Figuras de 5.20 a 5.24, sendo
eles: 0 semi-eixo maior, a excentricidade, a inclinagcdo, a ascenséo reta do

nodo ascendente, e 0 argumento do periapside.
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Figura 5.19 - Orbita equatorial préxima ao redor de Kleopatra em 5000 érbitas.
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Figura 5.20 - Semi-eixo maior em 5000 6rbitas ao redor de Kleopatra no plano equatorial.
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Figura 5.22 - Inclinagdo em 5000 orbitas ao redor de Kleopatra no plano equatorial.
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Figura 5.23 - Ascensao reta do nodo ascendente em 5000 6rbitas ao redor de Kleopatra no

plano equatorial.
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Figura 5.24 - Argumento do periapside em 5000 6érbitas ao redor de Kleopatra no plano

equatorial.

Apo6s 5000 orbitas ao redor do asteroide Kleopatra, sdo mostradas nas Figuras
de 5.20 a 5.24, as variacbes nos elementos orbitais iniciais durante este
periodo. As mudangcas mais significativas sdo: semi-eixo maior sofre um
aumento de 2 km; a Orbita que, inicialmente era circular, passou a ser
levemente excéntrica, com excentricidade de 0,13; a ascensao reta do nodo
ascendente aumentou em quase 0,5°; argumento do periapside passou de 72°
para quase 240° a inclinagdo sofreu variagdo periddica, oscilando
praticamente ao redor do mesmo valor inicial, com uma tendéncia muito sutil a

diminuir ao final das 5000 orbitas.
5.4. Orbita polar proxima

A seguir sdo mostradas simulacdes para Orbitas polares proximas. Os
elementos orbitais iniciais constam na Tabela 5.2. O esquema da Orbita &

mostrado na Figura 5.25.

Tabela 5.2 - Elementos orbitais iniciais para érbita polar ao redor de Kleopatra.

a(km) e N orb

(%)

Q)

w (°)

M (%)

Per. Rot. (h)

115

0,0001

90

80

72

113

5,385

1000
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Figura 5.26 - Semi-eixo maior, 1000 orbitas

polares ao redor de Kleopatra.
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Figura 5.28 - Excentricidade, 1000 érbitas

Orbitas polares ao redor de Kleopatra.
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Figura 5.34 - Argumento do periapside, 1000

bitas polares ao redor de Kleopatra.

or

Orbitas

Orbitas orbitas polares ao redor de Kleopatra.

Os mesmos elementos orbitais iniciais da Tabela 5.2 foram utilizados para

simular 1000 e 5000 érbitas ao redor do asteroide Kleopatra em orbita polar,
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sendo que a evolucdo nos elementos orbitais € mostrada nas Figuras de 5.26 a
5.35. As mudancas mais significativas apos 5000 orbitas sdo: semi-eixo maior
sofre um aumento de cerca de 900 m; a excentricidade era zero e chegou a
quase 0,1; a ascensdo reta do nodo ascendente diminui 0,0013°%; o argumento
do periapside passou de 72° para cerca de 120°% a inclinacdo sé sofreu a
variacdo periodica, oscilando ao redor do mesmo valor inicial, assim como no

caso da simulacédo para Orbita equatorial.
5.5. Variando o semi-eixo maior

A seguir serd mostrada uma sequéncia de graficos com os elementos orbitais
iniciais da Tabela 5.3 durante 50 oOrbitas, na qual é variado a cada simulacao o
semi-eixo maior, enquanto que os outros elementos orbitais sdo mantidos fixos.
Os dados inicias mostrados na Tabela 5.3 s&o: semi-eixo maior,
excentricidade, inclinacdo, ascenséo reta do nodo ascendente, argumento do
periapside, anomalia média, periodo de rotacdo do asteroide, e niumero de
orbitas. A linha azul dos graficos mostra a orbita atual, e a linha magenta
mostra uma Orbita Kepleriana de referéncia. Quando ndo houver variacao

significativa, serdo mostrados graficos sé para alguns valores iniciais de semi-

eixo maior.
Tabela 5.3 - Variacdo no semi-eixo maior para Kleopatra.
a(km) e i (°) Q (9 w (°) M (°) Per. Rot. (h) N orb
115 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
500 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
700 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
1000 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
2000 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
5000 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
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* Semi-eixo maior

Os gréaficos de 5.36 a 5.38 mostram o comportamento do semi-eixo maior ao
longo de 50 6rbitas ao redor de Kleopatra para cada semi-eixo maior inicial
mostrado na Tabela 5.3. E possivel perceber as oscilagdes periddicas, que
parecem ser devido ao formato do asteroide junto com o periodo de rotacao do
asteroide. Também nota-se que, a medida que o veiculo se distancia, menor &
a influéncia na Orbita devido a irregularidade do corpo, sendo que muito
distante do asteroide o comportamento da Orbita acaba sendo muito proximo

de uma 6rbita ao redor de um corpo esférico.
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Figura 5.44 - Excentricidade no tempo para Kleopatra, para a= 5000 km.

Os graficos das Figuras de 5.39 a 5.44 mostram o0 comportamento da
excentricidade ao longo de 50 orbitas ao redor de Kleopatra para cada semi-
eixo maior inicial mostrado na Tabela 5.3. E possivel perceber as oscilagdes
periodicas, devido a forma do asteroide em conjunto com o periodo de rotacao
do asteroide. Principalmente nos graficos de excentricidade para semi-eixo
maior igual a 300 km e 500 km, nota-se essas oscilagcdes de médio periodo. E
possivel perceber pela variacdo na excentricidade ao longo das 50 orbitas que,
a medida que o veiculo se distancia do asteroide, menor é a influéncia na oOrbita

devido a irregularidade do corpo.

* Inclinacdo
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Os gréficos de inclinagdo com variacdo no semi-eixo maior inicial mostrados
nas Figuras 5.45 a 5.47, possuem a mesma escala para meio de comparacao.
Notam-se oscilacdes periodicas em todos os graficos, porém esta variacao é
de maior intensidade para Orbitas com semi-eixo maior menores. A ndo ser por
essas oscilagBes periddicas, a Orbita ndo sofre variacdo da inclinacédo a longo

prazo, somente variando de valor ao redor da inclinagéo inicial.
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Figura 5.50 - Ascensdo reta para Kleopatra, para a= 5000 km.

As Figuras de 5.48 a 5.50 mostram a evolugdo da ascensédo reta do nodo
ascendente para os diferentes valores de semi-eixo maior iniciais ao longo de
50 orbitas. As figuras mostram oscilacdes ciclicas durante o periodo de tempo
analisado, somente para 0 semi-eixo maior de 115 km parece haver um leve

aumento na ascenséo reta no final do periodo simulado.

*« Argumento do periapside
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Figura 5.51 - Argumento do periapside para Kleopatra, para a=115 km.
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As Figuras 5.51 a 5.53 mostraram graficos da evolucdo do argumento do
periapside para trés valores inicias de semi-eixo maior, 115 km, 500 km e 5000
km. Em cada série de simulagbes, ou seja, cada bloco de graficos de um
elemento orbital variando somente o0 semi-eixo maior, as escalas dos graficos
foram mantidas iguais para meio de comparagdo. E possivel perceber para
todos os elementos orbitais que, a medida que o semi-eixo maior aumenta, a
variagdo em relacdo aos dados orbitais iniciais € menor. Isso mostra que,
qguanto mais distante do corpo irregular, mais parecida com uma Orbita

Kepleriana sera a tendéncia. Ou seja, quando muito distante do corpo, proximo
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ao limite da esfera de influéncia do corpo, o comportamento de uma Orbita ao
redor de um asteroide € muito parecido com o de uma o6rbita ao redor de um

corpo esférico.
5.6. Variando a excentricidade

A Tabela 5.4 mostra os dados iniciais utilizados para os gréaficos a seguir, na
qual é variada a cada simulacdo a excentricidade para 50 Orbitas, enquanto
gue os outros elementos orbitais iniciais sdo mantidos fixos. Os dados iniciais
mostrados na Tabela 5.4 sdo: semi-eixo maior, excentricidade, inclinacao,
ascensao reta do nodo ascendente, argumento do periapside, anomalia média,
periodo de rotacdo do asteroide e numero de Orbitas. A linha azul mostra a
oOrbita atual, e a linha magenta a Orbita inicial de referéncia. Para o semi-eixo
maior utilizado de 300 km, o maior valor de excentricidade simulado, sem que
ocorra colisdo com o asteroide, foi de 0,6. Ou seja, a partir do valor de 0,7 para
a excentricidade, o veiculo espacial colide com o asteroide.

Tabela 5.4 - Variacdo na excentricidade para Kleopatra.

a (km) e i (°) Q (9 w (®) M (°) Per. Rot. (h) N orb
300 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
300 0,1 1 80 72 113 5,385 50
300 0,2 1 80 72 113 5,385 50
300 0,3 1 80 72 113 5,385 50
300 0,4 1 80 72 113 5,385 50
300 0,5 1 80 72 113 5,385 50
300 0,6 1 80 72 113 5,385 50

« Semi-eixo maior

89




x 10

3.0002

3

29998 — — — — — —

29988 — — — — — —

(w)sixe Jofew-1was

15 2.5

time (s)

0.5

2.998

©

x 10

0,0001

Figura 5.54 - Semi-eixo maior para Kleopatra, para e

x 10

current
reference

I
|
r
|

3.0002
2.9998F — — — — — —

2999 - —————f-—————
2.9988F — — — — — —

(w)sixe Jofew-1was

15 25

time (s)

0.5

©

x 10

=0,3.

Figura 5.55 - Semi-eixo maior para Kleopatra, para e

current

reference

)

15 25

time (s)

0.5

29996 - - —

2.99881 — — — — — —

(w)sixe Jofew-1was

e e

2.998

=0,6.

Figura 5.56 - Semi-eixo maior para Kleopatra, para e

90



As Figuras 5.54 a 5.56 mostram, para os elementos orbitais iniciais da Tabela
5.4, o semi-eixo maior ao longo de 50 orbitas ao redor do asteroide Kleopatra.
Nos graficos, que estdo todos em mesma escala, é perceptivel a dependéncia
do semi-eixo maior com a excentricidade. Para excentricidade igual a zero, s6
ocorrem as oscilagbes de curto periodo, ja a medida que a excentricidade

aumenta, a variagcdo no semi-eixo maior vai aumentando proporcionalmente.
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Figura 5.58 - Excentricidade para Kleopatra, para e=0,3.
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Figura 5.59 - Excentricidade para Kleopatra, para e= 0,6.

As Figuras 5.57 a 5.59 mostram graficos da excentricidade ao longo de 50
Orbitas ao redor de Kleopatra para cada valor inicial de excentricidade. A
excentricidade tende a aumentar quando a excentricidade inicial € igual a zero.
Porém, quando a excentricidade inicial da 6rbita foi maior que zero, ou seja,
nas simulagbes com excentricidade inicial de 0,1 a 0,6, o valor da
excentricidade da orbita foi diminuindo.

e Inclinacdo

A seguir serdo mostrados graficos da inclinacdo ao longo do tempo, com
valores inciais para a excentricidade de 0,0001, 0,3 e 0,6, representados nas
Figuras 5.60, 5.61 e 5.62, respectivamente.
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Figura 5.62 - Inclinacdo para Kleopatra, para =0,6.
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Figura 5.65 - Ascensdo reta para Kleopatra, para e=0,6.
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Os graficos anteriores nas Figuras de 5.60 a 5.62 e 5.63 a 5.65 mostram,
respectivamente, a variacdo da inclinacdo e da ascensdo reta do nodo
ascendente ao longo de 50 orbitas para cada valor inicial de excentricidade. A
inclinagdo e ascensao reta do nodo ascendente ficaram levemente maiores
quanto maior a excentricidade inicial, porém essa diferenca foi de ordem muito
pequena e periodica. Para a inclinagcdo, a variacgdo maxima foi de cerca
0,0003°, e para a ascensdo reta do nodo ascendente foi de 0,018°. O
argumento do periapside sofreu alteracdo significativa para a Orbita com

excentricidade igual a zero, saindo de 72° do valor inicial para 180°.

« Argumento do periapside

As Figuras 5.66, 5.67 e 5.68 mostram a evolugdo no argumento do periapside
para valores iniciais da excentricidade de 0,0001, 0,3 e 0,6, respectivamente. E
possivel notar que quando a Orbita inicial é circular, visto na Figura 5.66, a
variacdo do argumento do periapside € muito maior do que para Orbitas

excéntricas, passando de 72° para quase 180° apds 50 orbitas.
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Figura 5.66 - Argumento do periapside para Kleopatra, para e= 0,0001
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Figura 5.67 - Argumento do periapside para Kleopatra, para e= 0,3.

72.2

7215 —— — — — -

current |
reference

-
N
1S

72.05

71.95

perigee argument (deg)
~
N

~
=
©

71.85

71.8
0

time (s) x 10°

Figura 5.68 - Argumento do periapside para Kleopatra, para e= 0,6.

As Figuras 5.54 a 5.68 mostraram graficos de cada elemento orbital para trés
valores inicias de excentricidade: 0,0001, 0,3 e 0,6. Acima da excentricidade
0,6 ocorre colisdo com o asteroide. Em cada série de simulagdes, ou seja, cada
bloco de graficos de um elemento orbital variando somente a excentricidade, as

escalas dos graficos foram mantidas iguais para meio de comparacao.

5.7. Variando inclinacéo
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A Tabela 5.5 mostra os dados iniciais utilizados para os graficos deste item,
com inclinagdo variando em 1°, 10° 30° 50° 70° e 90°, enquanto os outros
elementos orbitais sdo mantidos fixos. Os dados iniciais mostrados na Tabela
5.5 sdo: semi-eixo maior, excentricidade, inclinagéo, ascenséo reta do nodo
ascendente, argumento do periapside, anomalia média, periodo de rotacdo do

asteroide, e numero de 6rbitas.

Tabela 5.5 - Variacdo na inclinagcdo para Kleopatra.

a (km) e i (%) Q" w (°) M’ (°) Per. Rot. (h) N orb
300 0,0001 1 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 10 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 30 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 50 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 70 80 72 113 5,385 50
300 0,0001 90 80 72 113 5,385 50

* Semi-eixo maior

O gréfico da figura 5.69 mostra o semi-eixo maior ao longo de 50 orbitas ao
redor do asteroide Kleopatra, na qual é utilizado um valor inicial de inclinacédo
de 1°. Nota-se nos graficos principalmente as oscilacbes periddicas
decorrentes do formato e da rotacdo do asteroide, porém o valor do semi-eixo
maior ndo sofre aumento ou diminuicdo. Simulacdes para todos os elementos
orbitais iniciais da Tabela 5.5 geraram resultados praticamente iguais ao
mostrado na Figura 5.69.
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Figura 5.69 - Semi-eixo maior para Kleopatra, i= 1°.

« Excentricidade

Os graficos das Figuras 5.70 a 5.73 mostram a excentricidade ao longo de
50 orbitas ao redor do asteroide Kleopatra, na qual em cada grafico é
utilizado um valor inicial de inclinacao diferente. As escalas dos graficos séo
mantidas iguais para meio de comparacdo. A maior variagdo nha
excentricidade ocorre quando a inclinacdo é igual a 1°, que representa uma
Orbita equatorial, e € a inclinacdo na qual o veiculo espacial passa mais

proximo do asteroide.

x 10°

T T
current : :
reference | |
| |
| |
| |

eccentricity

N

time (s) X 106

Figura 5.70 - Excentricidade para Kleopatra, i= 1°.
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* Inclinacdo

As Figuras 5.74 a 5.77 mostram inclinacdo ao longo de 50 orbitas ao redor
do asteroide Kleopatra, na qual em cada grafico é utilizado um valor inicial
de inclinagdo diferente. Quando a inclinacdo varia nota-se que as
oscilacbes periodicas sdo diferentes de um grafico para outro. A
irregularidade do corpo € claramente notada nestes graficos, na qual a
forma do corpo ir4 afetar diferentemente em cada local que o veiculo estiver

passando.
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Figura 5.75 - Inclinacdo para Kleopatra, i= 30°.
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*« Argumento do periapside

As simulagbes durante 50 6Orbitas com inclinagdo nos valores de 1°, 10°,
30° 50° 70° e 90° ndo mostraram uma variacdo significativa nos
elementos orbitais. Na ascensao reta do nodo ascendente, mostradas nas
figuras 5.78 a 5.81, verificou-se que a variagcdo em relagcéo ao valor inicial &
periodica para todos os valores de inclinacdo, porém é maior no caso de
inclinacdo igual a 1°. Nas figuras 5.82 a 5.84, ao final das 50 6rbitas, para
todos os valores de inclinacao inicial mostrados, o argumento do periapside

terminou por volta de 150°.
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5.8. Variando ascensao reta do nodo ascendente

A Tabela 5.6 mostra os dados iniciais utilizados para os gréaficos a seguir, na
qual é alterada a ascensdo reta do nodo ascendente a cada 45°. Os outros
elementos orbitais sdo mantidos fixos, durante as 50 orbitas simuladas. Os
dados inicias mostrados na Tabela 5.6 sdo: semi-eixo maior, excentricidade,
inclinacdo, ascensao reta do nodo ascendente, argumento do periapside,
anomalia média, periodo de rotacdo do asteroide, e numero de o6rbitas. A linha

azul mostra a 6rbita atual, e a linha magenta a orbita Kepleriana de referéncia.

Tabela 5.6 - Variagdo na ascensao reta do nodo ascendente para Kleopatra.

a (km) e i(°) Q (%) w (°) M’ (°) Per. Rot. (h) N orb
300 0,0001 1 1 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 45 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 90 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 135 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 180 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 225 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 270 72 113 5,385 50
300 0,0001 1 315 72 113 5,385 50
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* Semi-eixo maior

Foram realizadas simulagcdes do comportamento do semi-eixo maior ao
longo de 50 Orbitas ao redor de Kleopatra para cada valor inicial de
ascensdo reta do nodo ascendente mostrado na Tabela 5.6. E possivel
perceber as oscilacbes periddicas de curto periodo, enquanto que outros
tipos de variagcbes ndo se mostram significativas para o niumero de orbitas
ao redor do asteroide analisado. Para todos os valores iniciais de ascensao
reta do nodo ascendente mostrado na Tabela 5.6, os gréficos ficaram iguais

aos que sdo mostrados nas Figuras 5.85 e 5.86.
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« Excentricidade

Os gréficos das Figuras 5.87 a 5.90 mostram a excentricidade ao longo do
tempo para diferentes valores de ascensao reta do nodo ascendente. As
maiores variacdes, ainda que de ordem pequena, ocorrem para valores de
ascensdo reta do nodo ascendente entre 180° e 225°. Notam-se oscilagcdes

peridédicas em todos os graficos.
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Figura 5.87 - Excentricidade para Kleopatra, Q = 1°.
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Figura 5.90 - Excentricidade para Kleopatra, Q = 315°.

* Inclinacdo

O gréafico apresentado na Figura 5.91 mostra a inclinacdo ao longo de 50
Orbitas ao redor do asteroide Kleopatra para ascensdo reta do nodo
ascendente inicial de 1°. As simulacBes para todos os outros valores da
Tabela 5.6 geraram resultados iguais a Figura 5.91. Conclui-se que nao
existe variagdo notavel na inclinacdo quando o valor da ascenséo reta do

nodo ascendente é alterado.
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Figura 5.91 - Inclinaco para Kleopatra, Q = 1°.

+ Ascensao reta do nodo ascendente

O grafico apresentado na Figura 5.92 mostra o comportamento da
ascensao reta do nodo ascendente quando este elemento orbital inicial é
igual a 1°, durante 50 drbitas ao redor do asteroide Kleopatra. Para todos o0s
valores iniciais da Tabela 5.6 ndo existem diferencas significativas para a
ascensédo reta do nodo ascendente quando se varia o valor inicial deste

elemento orbital.

1.004

1.002

nding node (deg)

|
0.998 HH[ 1+ (HH|A 1 HHHA T HH

0.996 [ [ 1 1+ H HIH 1 HEHI H A

of ascel

§ 0.994 - HI{H 1+ 1 I H | H [ A [ H

0.992 1 1 1+ H 1 AT IH A

0.99

0.988
0

Figura 5.92 - Ascens&o reta para Kleopatra, Q = 1°.
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*« Argumento do periapside

As simula¢des de orbitas ao redor do asteroide Kleopatra com alteracéo na
ascenséo reta do nodo ascendente foram realizadas com valores iniciais de
1° a 315°. No semi-eixo maior e na inclinagdo ndo houve alteracdo de uma
simulacdo para outra. Para a excentricidade, nota-se um aumento maior
quando a ascensio reta esta entre 135° e 270°. O argumento do periapside,
sendo que alguns dos resultados podem ser vistos nos graficos das Figuras
5.93 a 5.96, tem aumento maior quando a ascensao reta € igual a 45°,

passando de 72° para quase 225°.
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Figura 5.96 - Argumento do periapside para Kleopatra, Q = 270".

N
o
=]

w
a
S

w
o
=]

N
a
S

n
o
=]

=
o
S

=
o
=]

o
=]

o

400

w
a
=]

W
=]
=]

N
a
=]

n
=]
=]

[,
a
=]

=
o
=]

current
777777777777777777777777777777777 reference | —

current
77777 reference | —

time (s) X 106

Variando argumento do periapside

numero de orbitas.
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A seguir serd mostrada uma sequéncia de graficos com os elementos orbitais
iniciais da Tabela 5.7 durante 50 6rbitas, na qual é variado, a cada simulag&o, o
argumento do periapside, enquanto que 0s outros elementos orbitais sdo
mantidos fixos. Os dados iniciais mostrados na Tabela 5.7 s&o: semi-eixo
excentricidade, inclinagdo, ascensdo reta do nodo ascendente,

argumento do periapside, anomalia média, periodo de rotacdo do asteroide, e



Tabela 5.7 - Variagdo no argumento do periapside para Kleopatra.

a (km) e i (°) Q (9 w (®) M (°) Per. Rot. (h) N orb
300 0,0001 1 80 1 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 45 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 90 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 135 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 180 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 225 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 270 113 5,385 50
300 0,0001 1 80 315 113 5,385 50

« Semi-eixo maior

As Figuras 5.97 e 5.98 mostram o semi-eixo maior ao longo de 50 érbitas

ao redor do asteroide Kleopatra, para valores iniciais do argumento do

periapside de 1° e 180°. Nos graficos é possivel notar as oscilagdes de

curto periodo devido ao formato e rotacéo do asteroide. O fato de alterar o

valor do argumento do periapside ndo causa alteragao significativa na

Orbita, e para todos os valores iniciais da Tabela 5.7 a evolugdo do semi-

eixo maior fica praticamente igual.
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Figura 5.98 - Semi-eixo maior para Kleopatra, w = 180°.

« Excentricidade

Os graficos das Figuras 5.99 a 5.102 mostram para diferentes valores de
argumento do periapside o comportamento da excentricidade ao longo do
tempo. As oscilagdes periodicas de curta e longa duracdo devido as
caracteristicas do asteroide constam em todos os gréaficos. Um aumento
levemente maior no valor da excentricidade pode ser percebido para

valores do argumento do periapside de 180°.
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* [nclinacdo e ascensao reta do nodo ascendente

Os graficos de inclinagdo ao longo do tempo mostrados nas Figuras de
5.103 a 5.106, com variacdo no argumento do periapside inicial, mostram a
mesma oscilacdo periodica em todos os graficos, com um leve
deslocamento ao redor do valor inicial da inclinacdo de 1° para mais ou
menos dependendo do valor do argumento do periapside inicial. O mesmo
acontece nas simulacbes da ascensdo reta do nodo ascendente, que
possuem somente oscilagédo periddica ao redor do valor inicial de 80°, como

pode ser visto na Figura 5.107.

1.0004

e

Figura 5.103 - Inclinagdo para Kleopatra, w = 1°.
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« Argumento do periapside

As Figuras de 5.108 a 5.111 mostram o comportamento do argumento do
periapside quando este elemento orbital é variado nos dados iniciais. A
menor variacdo no argumento do periapside ocorre quando o argumento do

periapside é igual 180°.
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Figura 5.108 - Argumento do periapside para Kleopatra, w = 1°.
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As simulagdes de orbitas ao redor do asteroide Kleopatra com alteracdo no
argumento do periapside foram realizadas com valores iniciais variando de 1° a
315° com alguns resultados mostrados nas Figuras 5.108 a 5.111. As escalas
foram mantidas iguais em todos os graficos para comparacdo. No semi-eixo
maior, inclinacéo e ascensao reta do nodo ascendente a alteracdo é periddica
e praticamente de mesma intensidade, porém ocorrendo um leve deslocamento
ao redor do valor inicial para mais ou menos, dependendo do valor inicial do
argumento do periapside. Para a excentricidade, o aumento € maior quando o

argumento do periapside é de 180° e 225°.
5.10. Limite de érbita para escape

O raio de Hill foi utilizado nas simulacdes como critério para delimitar a esfera
de influéncia do asteroide orbitado, descrito no item 2.2 do capitulo 2. Quando
o raio da Orbita é maior que o raio de Hill, foi considerado que o satélite escapa
da atrac&o gravitacional do asteroide.

Para o asteroide (216) Kleopatra, o raio de Hill calculado é de 28.890,340 km.
Ou seja, a aproximadamente 29.000 km, um satélite passaria a estar sujeito a

atracao gravitacional do Sol, e ndo mais a do asteroide.

Uma simulacdo para um veiculo orbitando o asteroide Kleopatra perto do limite
da esfera de influéncia foi realizado para testar a perturbacdo gerada. Os
elementos orbitais iniciais praticamente ndo sofreram alteracdo comparando
com os dados orbitais iniciais utilizados. Isso comprova que, quando muito
distante do corpo, mesmo este possuindo forma irregular, considerar o corpo
como massa pontual € uma aproximacao aceitavel, ja que os efeitos gerados
pelo campo gravitacional do asteroide em Orbitas muito distantes se comportam

de modo muito parecido com uma 6rbita ao redor de um corpo esférico.

5.11. Manobras de correcao
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Manobras orbitais visam transferir um veiculo de uma odrbita inicial para outra,
alterando seu estado inicial. As manobras de correcdo de trajetérias sao
manobras de pequena amplitude, que visam anular os efeitos das perturbactes
gue agem no veiculo. JA as manobras de transferéncia sdo manobras de
grande amplitude, que visam alterar significativamente os elementos orbitais

iniciais.

A Orbita de um veiculo ao redor de um corpo irregular, de acordo com
resultados mostrados nos itens anteriores, ndo se comporta como uma Orbita
ao redor de um corpo esférico. Sendo assim, deve-se considerar essas
perturbacdes quando o objetivo é orbitar um corpo irregular, principalmente

para orbitas proximas do corpo.

As simulacdes que serdo mostradas a seguir consideram um veiculo ao redor
do asteroide Kleopatra em uma 6rbita muito préxima. Utilizando propulsdo
continua controlada em malha fechada, séo realizadas manobras para corrigir
o efeito da perturbacdo gerada pela nao esfericidade do asteroide, mantendo o
veiculo em uma Orbita proxima a Oorbita Kepleriana de referéncia, com o

objetivo de cancelar o efeito da perturbagéo.

As Figuras de 5.112 a 5.121 mostram os elementos orbitais ao longo de 50
Orbitas proximas ao redor do asteroide Kleopatra. As simulacdes geraram

graficos pra dois casos diferentes:

- Caso I: mostra a orbita com perturbacdo gravitacional devido a forma
irregular do asteroide;

« Caso IlI: utilizando propulsdo para correcédo da perturbacao, ou seja, 0s
efeitos causados pela forma do asteroide sdo anulados para que o
veiculo que estd orbitando este corpo se mantenha o mais proximo

possivel de uma 6rbita Kepleriana de referéncia;
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As simulagbes foram feitas utilizando os elementos orbitais iniciais da Tabela
5.8.

Tabela 5.8 - Elementos orbitais iniciais nas manobras de corre¢cfes para Kleopatra

a (km) e i (°) Q w (%) M’ (°) Per. Rot. (h)
115 0,0001 1 80 72 113 5,385
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Figura 5.113 - Semi-eixo maior para Kleopatra, caso Il.
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Figura 5.115 - Excentricidade para Kleopatra, caso Il.
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As Figuras de 5.112 a 5.121 mostraram graficos de semi-eixo maior,
excentricidade, inclinacéo, ascenséao reta do nodo ascendente e argumento do
periapside para os casos | e Il. Quando os propulsores foram ligados, mostrado
nos gréficos para o caso Il, a perturbacédo na érbita passou a ser corrigida, e foi
comprovada a eficacia do sistema de controle utilizado, praticamente

cancelando a perturbacao.

A Figura 5.122 mostra um grafico da propulsdo aplicada durante as 50 orbitas,
e um trecho em detalhe na Figura 5.123. A Figura 5.124 mostra o gréafico da
perturbacdo, onde é possivel perceber que a propulsdo aplicada na Figura
5.122 é contraria a perturbacdo, mostrando a atuacdo do sistema de controle.

Em detalhe, a Figura mostra 5.125 mostra um trecho do grafico de perturbacéao.
5.12. Manobras de transferéncia

Manobra de aproximacao

Foi realizada uma manobra de aproximagdo de um veiculo de uma Orbita
circular mais distante, com semi-eixo maior de 400 km, para uma Orbita
excéntrica bem préxima do asteroide, com semi-eixo maior de 250 km e
excentricidade 0,6. A manobra pode ser vista na figura 5.126. As Figuras 5.127
a 5.236 mostram o comportamento desta manobra com uma Orbita antes de
ser realizada a manobra, e duas Orbitas na Orbita final apos a realizacdo da

manobra.
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Figura 5.134 - Perturbacao para Kleopatra, manobra de aproximacao.

As Figuras 5.127 a 5.132 mostram graficos da manobra de aproximacéao para o
semi-eixo maior, excentricidade, inclinacdo, ascensdo reta do nodo
ascendente, argumento do periapside, e raio vetor da Orbita, respectivamente.
De acordo com os graficos apresentados, os propulsores ficaram ligados cerca
de 2,78 horas, tempo necessario para o veiculo sair da orbita inicial e chegar
na orbita final de destino. O grafico de excentricidade da Figura 5.128 mostra
qgue a Orbita inicial era circular, passando a ser uma Orbita eliptica apds a
manobra, fato que também pode ser visto na Figura 5.132 que mostra o raio
vetor da orbita. O objetivo da manobra foi atingido com sucesso. A propulséo
aplicada durante a manobra pode ser vista no grafico da Figura 5.133, e a

perturbacdo antes e apds a manobra na Figura 5.134.

Manobra de afastamento

Foi realizada uma manobra de afastamento de um veiculo de uma Orbita
circular mais baixa, com semi-eixo maior de 115 km, para uma Orbita excéntrica
mais distante do asteroide, com semi-eixo maior de 400 km e excentricidade de
aproximadamente 0,43. As Figuras 5.136 a 5.241 mostram o comportamento
desta manobra, com uma Oérbita antes da transferéncia, e uma Orbita na

trajetdria final mais afastada. A manobra pode ser vista na Figura 5.135.
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Figura 5.139 - Ascensdo reta do nodo ascendente para Kleopatra, manobra de afastamento.
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Figura 5.143 - Perturbacao para Kleopatra, manobra de afastamento.

As Figuras 5.136 a 5.141 mostram gréaficos da manobra de afastamento para o
semi-eixo maior, excentricidade, inclinacdo, ascensdo reta do nodo
ascendente, argumento do periapside, e raio vetor da orbita. De acordo com o0s
graficos apresentados, os propulsores ficaram ligados por volta de 6 horas,
tempo necessario para o veiculo sair da Orbita inicial e chegar até a 6Orbita final
de destino. O gréafico de excentricidade da Figura 5.137 mostra que a Orbita
inicial era circular, passando a ser uma Orbita eliptica apos a manobra com
excentricidade de aproximadamente 0,43, fato que também pode ser visto na
Figura 5.141 que mostra o raio vetor da Orbita. O sistema de controle foi eficaz
na realizacdo da manobra de transferéncia de afastamento. A propulséo
aplicada, necessaria para a manobra de afastamento, € mostrada na Figura

5.142, sendo esta aplicada contraria a perturbacdo, mostrada na Figura 5.143.
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6 RESULTADOS PARA O ASTEROIDE GEOGRAPHOS
6.1. Modelo de poliedros do asteroide Geographos

O asteroide ‘1620 Geographos (1951 RA), é um NEA do tipo Apolo. Foi
descoberto em 14 de setembro de 1951 por Wilson, A. G. e Minkowski, R. no
observatério de Palomar. Seu nome quer dizer gedgrafo, e foi escolhido em
homenagem a National Geographic Society pelo suporte no Palomar Mountain
Sky Survey, que foi um grande projeto de fotografia do céu noturno no

observatoério de Palomar, concluido em 1958.

Este asteroide, além de fazer parte dos asteroides proximos da Terra (NEAS),
também esta na lista dos asteroides potencialmente perigosos, ou PHAS, sigla
em inglés. Possui massa de 2,6+0,02x10*® kg, dimensdes de 5x2x2,1 km,
magnitude absoluta de 16,60, albedo geométrico de 0,3258, densidade de 2,5
g/cm®, e periodo de rotacdo de 5,222 horas, valor utilizado em todas as

simulagoes.

O modelo de poliedros utilizado para Geographos possui 8192 vértices e 16380
faces triangulares (OSTRO ET AL, 2004). Sendo assim, a quantidade de
concentracbes de massa utilizadas para calcular a for¢ca perturbadora é de
16380. As Figuras 6.1, 6.2 e 6.3 representam as trés vistas do asteroide

Geographos com o modelo com faces triangulares.

Figura 6.1 - Vista x-y de Geographos (km).
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Figura 6.2 - Vista x-z de Geographos (km).

Figura 6.3 - Vista y-z de Geographos (km).

Foi calculado o baricentro de cada face do modelo de poliedros do asteroide
Geographos. Cada baricentro representa uma concentracdo de massa utilizada
para o céalculo da forca perturbadora. Em todas as simulacdes que serdo
mostradas para Geographos foi utilizado o modelo 1, que considerada o
baricentro das faces triangulares, descrito no item 4.5 do capitulo 4. A Figura

6.4 mostra as 16380 concentracdes de massa do modelo deste asteroide.
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Figura 6.4 - Distribuicdo das concentracdes de massa para o asteroide Geographos.

A figura 6.5 mostra a orbita do asteroide Geographos no sistema solar.

1620 q.eﬁ'a-raphos

EarthDjstance: 2.507 AU
Sun Distance :1.508 AU Jul 4, 2013

Figura 6.5 - Orbita do asteroide Geographos (JPL/NASA).

6.2. Limite de érbita para colisdo

Como foi definida para o asteroide Kleopatra no capitulo 5, a proximidade

maxima que um veiculo poderia chegar de um corpo definida pelo raio médio é
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o raio de uma esfera de volume igual ao corpo irregular, sendo este raio a
média geométrica do menor e maior raio do objeto. Lembrando que esta
medida depende do volume do asteroide. O raio médio para o asteroide

Geographos é mostrado na Figura 6.6.

Figura 6.6 - Asteroide Geograhos e raio médio em vermelho.

Utilizando para o asteroide Geographos os valores para massa de 2,6x10" kg,
e a densidade de 2,5g/cm?®, este raio médio, ou raio equivalente, é de 1,15 km.

Devido a peculiaridade da forma deste asteroide, a determinacdo de raio médio
aproximado para Orbitas proximas possiveis por meio da Equacdo 5.2 ndo €

aplicavel para quaisquer condi¢des iniciais.

Para Orbitas proximas evitando risco de colisdo, considerou-se o limite maximo
de aproximag&o como sendo o maior raio do asteroide, assim como no capitulo
5. O valor deste raio € de aproximadamente 2,8 km, e pode ser visto na Figura
6.7.
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Figura 6.7 - Raio minimo para 6rbita ao redor de Geographos

O raio minimo ndo é valido para Orbitas muito excéntricas, e esta sujeito a
falhar, levando a colisao.

6.3. Orbita equatorial proxima

Simulagdes foram realizadas utilizando os elementos orbitais da Tabela 6.1,
com semi-eixo maior inicial para orbita muito proxima. Esta o6rbita préxima é
mostrada na Figura 6.8.

Tabela 6.1 - Elementos orbitais iniciais para orbita equatorial ao redor de Geographos.

a (km) e i °) Q) w () M () | Per.Rot (h)

2,8 0,0001 1 80 72 113 5,222
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Figura 6.8 - Orbita equatorial proxima ao redor de Geographos.

A variacdo dos elementos orbitais iniciais ao longo de 100 orbitas é mostrada

nas Figuras 6.9 a 6.13.

= it AN
B R L

Figura 6.9 - Semi-eixo maior em 100 érbitas ao redor de Geographos no plano equatorial.
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A Figura 6.9 mostra 0 semi-eixo maior ao longo de 100 érbitas ao redor do

asteroide Geographos. Existe uma oscilacdo periédica a cada cerca de 5x10°

segundos, além de oscilacbes de curto periodo, devido a irregularidade da

forma do asteroide e sua rotacéo.

0.01

0.009

0.008

0.007

0.006

0.005

eccentricity

0.004

0.003

0.002

0.001

Figura 6.10 - Excentricidade em 100 érbitas ao redor de Geographos no plano equatorial.

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, current |
reference

time (s) 6

A Figura 6.10 mostra a evolucdo da excentricidade para 100 orbitas ao redor

de Geographos. Além das oscilagbes de curto e longo periodo,

excentricidade sofre um leve aumento progressivo, indo de zero a 0,01.
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Figura 6.11 - Inclinagdo em 100 6rbitas ao redor de Geographos no plano equatorial.
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Figura 6.12 - Ascensao reta do nodo ascendente em 100 6rbitas ao redor de Geographos no

plano equatorial.

As Figuras 6.11 e 6.12 mostram a inclinagdo e ascensdo reta do nodo
ascendente, respectivamente, ao longo de 100 O6rbitas. Para ambos os
elementos orbitais notam-se oscila¢des periddicas. No caso da inclinacdo, para
o periodo simulado ndo se nota aumento ou diminuicdo em relacdo ao valor
inicial, somente as oscilagbes ao redor do valor inicial da inclinacdo sao
percebidas. Para a ascenséo reta do nodo ascendente é possivel perceber um

leve aumento no valor que tende a crescer com o0 tempo.

400

current

/oL - - - - reference | |

perigee argument (deg)

time (s) 6

Figura 6.13 - Argumento do periapside em 100 érbitas ao redor de Geographos no plano

equatorial.
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Figura 6.14 - Raio vetor da érbita durante 100 orbitas ao redor de Geographos no plano

A Figura 6.13 mostra a evolucdo no argumento do periapside durante 100
Orbitas. A Figura 6.14 mostra a evolugdo do raio vetor da Orbita, que
perceptivelmente sofre aumento ao longo do tempo. Durante as 100 orbitas

testadas ao redor do asteroide Geographos ocorreu uma oscilacdo da ordem

de 46 m.

6.4.

A seguir sd8o mostradas simulacdes para Orbitas polares proximas. Os
elementos orbitais iniciais constam na Tabela 6.2. A Figura 6.15 mostra 50

equatorial.

Orbita polar proxima

orbitas ao redor de Geographos.

Tabela 6.2 - Elementos orbitais iniciais para érbita polar ao redor de Geographos.

a (km)

e

i)

Q)

w (°)

M" (%)

Per. Rot (h)

2

0,0001

90

80

72

113

5,222
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Figura 6.15 - Orbita polar préxima ao redor de Geographos.
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Figura 6.16 - Semi-eixo maior em 50 érbitas ao redor de Geographos para érbita polar.
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Figura 6.17 - Excentricidade em 50 6rbitas ao redor de Geographos para 6rbita polar.
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Figura 6.18 - Inclinacao em 50 érbitas ao redor de Geographos para érbita polar.
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Figura 6.19 - Ascenséo reta do nodo ascendente em 50 orbitas ao redor de Geographos para

Orbita polar.
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Figura 6.20 - Argumento do periapside em 50 érbitas ao redor de Geographos para érbita polar.
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As Figuras de 6.16 a 6.20 mostram graficos para semi-eixo maior,

excentricidade, inclinagéo, ascensao reta do nodo ascendente e argumento do

periapside, para Orbita polar durante 50 6&rbitas ao redor do asteroide

Geographos. Existe uma oscilacdo de curto periodo perceptivel em todos os

graficos, além de oscilagdes ciclicas de periodo maior. No grafico de semi-eixo

maior, a oscilacéo de longo periodo se repete a cada 3x10° segundos.

6.5. Variando semi-eixo maior

A seguir serd mostrada uma sequéncia de graficos com os elementos orbitais

iniciais da Tabela 6.3 durante 50 Orbitas, na qual é variado a cada simulacao o

semi-eixo maior, enquanto que os outros elementos orbitais sdo mantidos fixos.

Tabela 6.3 - Variacdo no semi-eixo maior para Geographos.

a (km) e i (°) Q (9 w (®) M (°) Per. Rot. (h) N orb
2,8 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
4,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
6,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
7,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
10,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50

« Semi-eixo maior

As Figuras 6.21 a 6.24 mostram a variacdo no semi-eixo maior quando este

elemento orbital inicial é alterado nos valores de 2,8 km, 4 km, 6 km e 10 km.

Para todos o0s casos ocorrem somente oscilacbes perioddicas, porém se

mantendo sempre ao redor do valor inicial.
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Figura 6.24 - Semi-eixo maior para Geographos, a= 10 km.

* Excentricidade

Os gréficos das Figuras 6.25 a 6.28 mostram a evolucdo na excentricidade
quando o semi-eixo maior inicial € alterado. Quando mais perto do asteroide o
veiculo espacial esta, ou seja, para semi-eixo maior igual a 2,8 km na Figura 6.25,
maior € a alteracdo na excentricidade, aumentando cerca de 0,004 ao final das 50
Orbitas. J& para o semi-eixo maior inicial de 10 km o aumento foi de 0,001, que

pode ser visto na Figura 6.28.
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Figura 6.25 - Excentricidade para Geographos, a=2,8 km.
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Figura 6.28 - Excentricidade para Geographos, a= 10 km.
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+ Inclinacéo

As Figuras 6.29 a 6.32 mostram a variacdo na inclinacdo para os valores iniciais
da Tabela 6.3. Nota-se que, quanto menor o0 semi-eixo maior, maior € a amplitude

da oscilacdo periddioca, vista na Figura 6.29. Porém para todos os casos, o valor

da inclinagdo de mantém oscilando perto do valor inicial,

significativas.
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Figura 6.29 - Inclinacdo para Geographos, a= 2,8 km.
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Figura 6.30 - Inclinacdo para Geographos, a= 4 km.
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Figura 6.31 - Inclinacdo para Geographos, a= 6 km.
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Figura 6.32 - Inclinacao para Geographos, a= 10 km.
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Figura 6.33 - Ascensdo reta para Geographos, a= 2,8 km.
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Figura 6.34 - Ascensdo reta para Geographos, a= 4 km.
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Figura 6.35 - Ascensdo reta para Geographos, a= 6 km.

reference |- — -

80.02
80.015F — - — —
80.005F — - - —

(Bap) apou Buipuaose jo uolouadse ybu

79.97

x 10

time (s)

Figura 6.36 - Ascensdo reta para Geographos, a= 10 km.
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Para os graficos de evolugdo da ascensdo reta do nodo ascendente, nas
Figuras 6.33 a 6.36, ocorre 0 mesmo que na inclinacdo. Ou seja, para semi-
eixo maior inicial igual a 2800m, Figura 6.33, a amplitude da oscilacdo € maior
do que para valores maiores de semi-eixo maior inicial, porém s6 ocorrem

oscilagdes ciclicas ao redor do valor inicial.

« Argumento do periapside
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Figura 6.37 - Argumento do periapside para Geographos, a=2,8 km.
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Figura 6.38 - Argumento do periapside para Geographos, a= 10 km.

O argumento do periapside para semi-eixo maior inicial de 2,8 km e 10 km, s&o
mostrados nas Figuras 6.37 e 6.38, respectivamente. Para ambos 0s casos 0
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valor final do argumento do periapside ficou perto de 200° fato que ocorreu

para todos os valores que constam na Tabela 6.3.

6.6. Variando excentricidade

Uma sequéncia de graficos com os elementos orbitais iniciais da tabela 6.4
durante 50 6rbitas sdo mostrados a seguir. E variada a cada simulacdo a
excentricidade, sendo que 0s outros elementos orbitais sdo mantidos fixos.
Para os valores iniciais utilizados, a partir de 0,6 ocorre colisdo do veiculo com
o asteroide, por isso foram considerados valores iniciais de excentricidade até
0,5.

Tabela 6.4 - Variagdo na excentricidade para Geographos.

a (km) e i (°) Q (9 w (°) M (°) Per. Rot. (h) N orb
5,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,1 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,2 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,3 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,4 1 80 72 113 5,222 50
5,0 0,5 1 80 72 113 5,222 50

¢ Semi-eixo maior

A seguir serdo mostrados graficos de semi-eixo maior ao longo de 50 orbitas
com alteracdo na excentricidade inicial. Nos casos mostrados nas Figuras
6.39 a 6.41, a excentricidade é igual a 0,0001, 0,3 e 0,5. Nota-se que a
medida que a excentricidade aumenta, o semi-eixo maior decai em maior

intensidade.
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Figura 6.41 - Semi-eixo maior para Geographos, para e= 0,5.
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* Excentricidade

As figuras a seguir mostram a evolucdo na excentricidade para dois
extremos de excentricidade inicial. Na Figura 6.42, a excentricidade inicial é
igual a 0,0001, e vai aumento com o tempo. Ja na Figura 6.43, a

excentricidade inicial de 0,5 tende a diminuir ao longo do tempo.
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Figura 6.43 - Excentricidade para Geographos, para e= 0,5.
* Inclinagao

Para as simula¢gbes da inclinacdo com alteracdo na excentricidade inicial,
mesmo com valores extremos opostos de 0,0001 e 0,5, a inclinagcdo néao

sofre alteracéo significativa, e pode ser visto nas Figuras 6.44 e 6.45.
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Figura 6.44 - Inclinacao para Geographos, para e= 0,0001.

Figura 6.45 - Inclinacao para Geographos, para e= 0,5.

+ Ascensao reta do nodo ascendente

Geographos.
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O mesmo comportamento de oscilagéo ciclica que ocorreu para a variagao
da inclinacdo ocorre nas Figuras 6.46 e 6.47, que mostra a evolucado na
ascensao reta do nodo ascendente. A evolucdo deste elemento orbital ndo

mostrou alteracbes significativas ao longo das 50 Orbitas ao redor de
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Figura 6.47 - Ascensdo reta para Geographos, para e= 0,5.

« Argumento do periapside

Nos graficos de argumento do periapside para excentricidades iniciais de 0,1
e 0,5, Figuras 6.48 e 6.49, nota-se uma diferenca muito pequena de
variacdo. Sendo que para excentricidade igual a 0,1 o argumento do
periapside passou de 72° para 73°, enquanto que para a excentricidade igual
a 0,5 passou de 72° para pouco mais de 72,25° ou seja, a mudanca na
excentricidade ndo gerou grandes alteracfes nos valores finais apds 50

orbitas ao redor de Geographos.
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Figura 6.49 - Argumento do periapside para Geographos, para e= 0,5.

6.7. Variando na inclinacéo

A sequéncia de gréficos a seguir para 50 Orbitas tem o0s elementos orbitais
iniciais fixos, somente variando a inclinagdo, com os valores mostrados na
Tabela 6.5.
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Tabela 6.5 - Variagédo na inclinagéo para Geographos.

a (km) e i (°) Q) w (°) M (°) Per. Rot. (h) N orb
3,0 0,0001 1 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 10 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 30 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 50 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 70 80 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 90 80 72 113 5,222 50

* Semi-eixo maior

Foram geradas simula¢des para testar a evolugdo no semi-eixo maior com

variacdo na inclinacéo inicial que constam na Tabela 6.5. Para todos os

valores de inclinacdo o comportamento do semi-eixo maior foi igual ao

mostrado na Figura 6.50, ou seja, sem alteracdes significativas.

semi-major axis(m)

3004

3003

3002

3001

3000

N
©
©
©

2998

2997

2996
0

L R B

Y VY.YVV.V.V

A

T
|
|
+ —
|
|
P
|
|
T

AANNAN

ANNANAA

current - — o
reference

[UAVAVAVAYRVEVAVRVEVAVRVEY
|

v
|
!

A

e R

YA AA%

v

Figura 6.50 - Semi-eixo maior para Geographos, i=1".

« Excentricidade
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Nas simulacfes para a excentricidade, notou-se um aumento maior ao final
das 50 Orbitas quando a inclinacdo inicial foi de 1° sendo que a
excentricidade passou de zero a 0,0035, Figura 6.51. Ja para valores
maiores de inclinacdo, a excentricidade passou de zero para 0,002, Figura
6.52 e 6.53.
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Figura 6.52 - Excentricidade para Geographos, i= 30°.
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Figura 6.53 - Excentricidade para Geographos, i= 90°.

« Inclinacéo
As Figuras 6.54 a 6.56 mostram a evolucdo na inclinacdo quando este
elemento é variado em trés valores, 1°, 70° e 90°. Para todos 0s casos niao

ha alteracao significativa na inclinacéo, porém o padréao de oscilagdo muda

em cada gréfico, possivelmente devido ao formato e rotacdo do asteroide.
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Figura 6.54 - Inclinac&o para Geographos, i= 1°.
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Figura 6.56 - Inclinacio para Geographos, i= 90°.

Ascensao reta do nodo ascendente

As Figuras 6.57 a 6.60 mostram a ascensao reta do nodo ascendente para o
valor de inclinacdo inicial de 1°, 10° 30° e 90° respectivamente. A maior
variacdo em relacdo ao valor inicial ocorre quando a inclinacédo € igual a 1°,
com variacdo de 0,02° relativo ao valor inicial de 80° para a ascensdo reta do
nodo ascendente. Para inclinacdes de 50° e 70° simulagGes mostraram

praticamente o mesmo grafico da Figura 6.60, que representa inclinagdo de
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Figura 6.59 - Ascens&o reta para Geographos, i= 30°.
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Figura 6.60 - Ascens&o reta para Geographos, i= 90°.

« Argumento do periapside

As Figuras 6.61 a 6.64 mostram a variacdo no argumento do periapside para
inclinac&o igual a 1°, 30°, 70° e 90°, respectivamente. As maiores alteracdes no
argumento do periapside foram para inclinagdo com menores valores, nas
Figuras 6.61 e 6.62.
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Figura 6.61 - Argumento do periapside para Geographos, i= 1°.
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6.8. Variando ascensao reta do nodo ascendente

Para a série de graficos a seguir sdo considerados quatro valores diferentes de

ascensao reta do nodo ascendente, enquanto os outros elementos orbitais

ficam fixos. Os valores iniciais utilizados para as simula¢des durante 50 érbitas

ao redor de Geographos sdo mostrados na Tabela 6.6.

Tabela 6.6 - Variagdo na ascensao reta do nodo ascendente para Geographos.

a (km) e i (°) Q (9 w (°) M (°) Per. Rot. (h) N orb
3,0 0,0001 1 1 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 90 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 180 72 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 270 72 113 5,222 50

*« Semi-eixo maior

A Figura 6.65 mostra a evolugdo do semi-eixo maior para o valor de ascensao

reta do nodo ascendente inicial igual a 1°. Para todos os valores da tabela 6.6

as simulacdes resultaram em graficos igual ao da Figura 6.65, ndo mostrando

variacao significativa ao longo do tempo para o0 semi-eixo maior.
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Figura 6.65 - Semi-eixo maior para Geographos, Q= 1°.
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+ Excentricidade

A Figura 6.66 mostra a evolucdo da excentricidade ao longo de 50 orbitas ao
redor de Geographos, aonde nota-se um leve aumento na excentricidade, da
ordem de 4x10°. O mesmo aconteceu para 0s outros valores iniciais que

constam na Tabela 6.6.

current
reference

eccentricity

time (s) 5

Figura 6.66 - Excentricidade para Geographos, Q= 1°.

e Inclinacéo

A Figura 6.67 mostra um gréafico da inclinacéo para o valor de ascenséo reta do
nodo ascendente inicial de 1°. No grafico notam-se somente oscilages
periédicas de curto periodo, porém, sem alteragdo significativa no valor da
inclinagdo. Para valores de ascensdo reta iniciais de 90° 180° e 270° as

simulacdes tiveram resultados iguais ao da Figura 6.67.
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Figura 6.67 - Inclinagéo para Geographos, Q= 1°.

Ascensado reta do nodo ascendente

As Figuras 6.68 a 6.71 mostram a evolucdo da ascensao reta do nodo
ascendente quando este elemento orbital tem seu valor inicial igual a 1°, 90°,
180° e 270° respectivamente. A variagcdo na ascensdo reta para todos 0s

casos é de aproximadamente 0,02° somente.
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Figura 6.68 - Ascensio reta para Geographos, Q= 1°.
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6.9. Variando argumento do periapside

A Tabela 6.7 mostra os dados iniciais utilizados nas simula¢cdes mostradas nos
graficos a seguir para 50 Orbitas ao redor de Geographos. O elemento variado
a cada simulacédo € o argumento do periapside, enquanto 0s outros elementos

ficam fixos.

Tabela 6.7 - Variacdo no argumento do periapside para Geographos.

a (km) e i (°) Q (9 w (°) M (°) Per. Rot. (h) N orb
3,0 0,0001 1 80 1 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 80 90 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 80 180 113 5,222 50
3,0 0,0001 1 80 270 113 5,222 50

* Semi-eixo maior

A Figura 6.72 mostra a evolucdo no semi-eixo maior durante 50 o6rbitas ao
redor de Geographos para o valor de argumento do periapside inicial de 1°,
onde é possivel notar que ndo existe variagcdo significativa no semi-eixo maior.
O mesmo ocorre nas simulagcdes com valores iniciais de 90°, 180° e 270° para

0 argumento do periapside iniciais.
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Figura 6.72 - Semi-eixo maior para Geographos, w = 1°.
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+ Excentricidade

A Figura 6.73 mostra a excentricidade para um valor inicial de 1° da ascens&o
reta do nodo ascendente. Nas simula¢gdes para todos os valores iniciais da
Tabela 6.6 os resultados gerados foram iguais ao da Figura 6.73.

current
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eccentricity

time (s) x 10°

Figura 6.73 - Excentricidade para Geographos, w = 1°.

* Inclinagao

A Figura 6.74 mostra a evolugao da inclinacdo ao longo do tempo para o valor
da ascenséao reta do nodo ascendente inicial de 1°, onde notam-se somente
oscilacdes de curto periodo, ndo havendo mudanc¢a no valor da inclinacdo em
relacdo ao valor inicial. O mesmo aconteceu nas simulagdes para 0s outros

valores da Tabela 6.7, que geraram resultados iguais ao da Figura 6.74.
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Figura 6.74 - Inclinagdo para Geographos, w = 1°.

+ Ascensao reta do nodo ascendente

As Figuras 6.75 a 6.78 mostram para valores inicias da ascensao reta do nodo
ascendente de 1° 90° 180° e 270° respectivamente. Notam-se somente
oscilacbes de curto periodo de mesma amplitude em todos os gréficos,
havendo um leve deslocamento acima ou abaixo da linha do valor inicial,
porém por ser uma diferengca muito pequena pode-se considerar que a variagdo

ao longo do tempo na inclinacdo para todos os casos foi igual.
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Figura 6.75 - Ascensio reta para Geographos, w = 1°.
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Figura 6.76 - Asc reta para Geographos, w = 90°.

Figura 6.77 - Ascensio reta para Geographos, w = 180°.
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Figura 6.78 - Ascens3o reta para Geographos, w = 270°,
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« Argumento do periapside

A Figura 6.79 mostra a variacdo no argumento do periapside quando o valor
inicial de ascensédo reta do nodo ascendente é igual a 270°. Nota-se que, ao
longo do tempo, o argumento do periapside tende a ficar oscilando entre 200° e
250°. Isso ocorreu para todos os valores da tabela 6.6, ndo importa o valor
inicial do argumento do periapside, se foi 1°, 90°, 180° e 270°, em todos os
casos o valor do argumento do periapside fica oscilando entre 200° e 250°

durante as 50 6rbitas ao redor do asteroide Geographos.

400

current
[E—— reference | —|

350 - ———— -

perigee argument (deg)

time (s) 5

Figura 6.79 - Argumento do periapside para Geographos, w = 270°.

6.10. Limite de érbita para escape

Para o asteroide Geographos, o raio de Hill calculado para delimitar o limite da
esfera de influéncia do asteroide é de 513,142 km. Simula¢cfes para uma Orbita
perto do limite da esfera de influéncia do asteroide Geographos foram
realizadas para analisar o comportamento da érbita. Quando muito distante do
asteroide, foi constatado que a Orbita se comporta muito proxima de uma orbita
Kepleriana, ou seja, no limite da esfera de influéncia do asteroide as
irregularidades do corpo ndo causam efeitos significativos como pode

acontecer em Orbitas mais proximas.
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6.11. Manobras de correcao

Como foram mostrados nos itens anteriores deste capitulo, as 6rbitas ao redor
do asteroide Geographos sofrem a perturbacdo no campo gravitacional devido
a irregularidade do corpo, e ndo se comportam como 6rbitas ao redor de um
corpo esférico. As simulacdes que serdo mostradas a seguir consideram um
veiculo ao redor do asteroide Geographos em uma Orbita muito préoxima.
Utilizando propulsdo continua controlada em malha fechada, manobras de
correcdo dos efeitos da perturbacdo e manobras de transferéncia foram

realizadas.

Os graficos simulados foram gerados para dois casos diferentes. As Figuras de
6.80 a 6.89 mostram os elementos orbitais ao longo de 10 oOrbitas proximas ao

redor do asteroide Geographos.

- Caso I: mostra a orbita com perturbacdo gravitacional devido a forma
irregular do asteroide;

« Caso IlI: utilizando propulsdo para correcédo da perturbacao, ou seja, 0s
efeitos causados pela forma do asteroide sdo anulados para que o
veiculo orbitando este corpo se mantenha proximo de uma Orbita

Kepleriana de referéncia;

As simulacdes foram realizadas utilizando os elementos orbitais iniciais da
Tabela 6.8.

Tabela 6.8 - Elementos orbitais iniciais nas manobras de corregéo para Geographos

a (km) e i(°) Q" w (%) M (°) | Per.Rot (h)

2,8 0,0001 1 80 72 113 5,222
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Figura 6.80 - Semi-eixo maior para Geographos, caso I.
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Figura 6.89 - Argumento do periapside para Geographos, caso Il.
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Figura 6.90 - Propulsao aplicada para correcao para Geographos.
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Figura 6.91 - Propulsao aplicada para correcao em detalhe para Geographos.
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Figura 6.92 - Perturbacao para Geographos.
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Figura 6.93 - Perturbacdo em detalhe para Geographos.

As Figuras de 6.80 a 6.89 mostraram graficos de semi-eixo maior,
excentricidade, inclinagéo, ascensao reta do nodo ascendente e argumento do
periapside para os casos | e Il em mesma escala para meio de comparacao.
Os graficos para o caso Il mostram para os mesmos dados iniciais do caso | o
controle de trajetéria sendo aplicado, na qual a perturbacdo na oOrbita foi
corrigida. O controle de trajetéria aplicado resultou no objetivo desejado,

praticamente anulando a perturbacdo devido a irregularidade da forma do

A Figura 6.90 mostra um grafico da propulsdo aplicada durante as 10 6érbitas. A
Figura 6.92 mostra o gréfico da perturbacdo, onde é possivel perceber que a
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propulsdo aplicada na Figura 6.90 é contraria & perturbacdo, mostrando a
atuacao do sistema de controle. As Figuras 6.91 e 6.93 mostram em detalhe a

propulsédo aplicada e a perturbacéo, respectivamente.

6.12. Manobras de transferéncia

Foi realizada uma manobra de afastamento de um veiculo de uma Orbita
circular mais baixa, com semi-eixo maior de 2,8 km, para uma Orbita excéntrica
mais distante do asteroide, com semi-eixo maior de 5 km e excentricidade de
aproximadamente 0,44. A manobra € mostrada na Figura 6.94. Os graficos das
figuras 6.95 a 6.100 mostram o comportamento desta manobra com uma orbita

inicial, antes de ser realizada a manobra, e uma 6rbita final mais afastada.

Figura 6.94 - Manobra de afastamento ao redor de Geographos.
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Figura 6.96 - Excentricidade para Geographos, manobra de afastamento.
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Figura 6.97 - Inclinacdo para Geographos, manobra de afastamento.
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Figura 6.102 - Perturbacao para Geographos, manobra de afastamento.

As Figuras 6.95 a 6.100 mostraram graficos da manobra de aproximacao para
0 semi-eixo maior, excentricidade, inclinacdo, ascensdo reta do nodo
ascendente, argumento do periapside, e raio vetor da Orbita, respectivamente.
A érbita circular inicial era de 2,8 km para 0 semi-eixo maior, € 0 semi-eixo
maior final desejado para a manobra foi de 5 km. Como a manobra de
transferéncia realizada foi pequena, ou seja, a diferenca no semi-eixo maior da
Orbita mais proxima para a Orbita mais afastada foi de apenas 2,2 km, o
propulsor conseguiu atuar rapidamente. No caso das simulacfes mostradas
anteriormente para o asteroide Kleopatra, a diferenca no semi-eixo maior para

a manobra de afastamento foi de 285 km. O grafico de excentricidade da
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Figura 6.96 mostra que a o6rbita inicial era circular, passando a ser uma Orbita
eliptica apés a manobra, fato que também pode ser visto na Figura 6.100 que
mostra o raio vetor da Orbita. O objetivo da manobra foi atingido com sucesso,
mostrando que a propulsdo aplicada na Figura 6.101 transferiu o veiculo
espacial de uma o6rbita mais préxima para uma O6rbita mais afastada muito
proxima dos valores estipulados. A perturbacdo antes e ap0s a manobra pode
ser vista na Figura 6.102, que tem picos de intensidade maior quando o veiculo
espacial passa mais proximo do asteroide, devido a excentricidade da Orbita
apos a manobra. A perturbacdo é menor quando estd no ponto mais afastado

da orbita.
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7 CONCLUSAO

O objetivo deste trabalho foi estudar trajetorias e manobras ao redor de corpos
irregulares. Para o controle de trajetéria foi utilizada propulsdo continua
controlada em malha fechada, tanto para manobras de corregcdo, que sdo
manobras de pequena amplitude que visam anular os efeitos das perturbacoes,
quanto para manobras de transferéncia, que sado manobras de grande

amplitude visando alterar elementos orbitais iniciais.

Foi realizado primeiramente um estudo de modelagem do campo gravitacional
utilizando dados do modelo de poliedros na forma de faces triangulares e
vértices de dois asteroides, fornecidos pelo JPL/NASA. Para que fosse possivel
a utilizacdo de dados reais dos asteroides, foram criados modelos de
concentracfes de massa com os modelos de poliedros, adaptando o simulador
STRS para trabalhar com dados de corpos irregulares, que possuem
caracteristicas e comportamento bastante diferentes de corpos esféricos. As
concentracfes de massa sdo obtidas pelo calculo do baricentro das faces
triangulares do modelo de poliedros. Quatro modelos de concentracdes de
massa foram desenvolvidos e testados: modelo 1, que tem o baricentro
relacionado a area das faces triangulares; modelo 2, com as faces divididas em
cinco partes, com baricentros relacionados as areas de cada divisdo da face
triangular da superficie; modelo 3, na qual o baricentro € relativo ao volume das
faces triangulares ligadas ao centro do asteroide, formando um tetraedro; e
modelo 4, com cada tetraedro sendo divido em cinco camadas, sendo que o
baricentro € obtido com relacdo ao volume de cada parte. Apés os modelos
terem sido testados, conclui-se que a diferenca entre os modelos ndo é
significativa até cerca de 1000 o6rbitas. Entretanto, para simula¢cdes acima de
1000 érbitas o modelo 3 € o mais recomendado, pois as concentracdes de
massa sdo uma porcentagem dos volumes dos tetraedros e ndo de areas das

faces.
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Dois asteroides foram escolhidos para as simulagdes deste trabalho. O
primeiro foi o asteroide Kleopatra, um asteroide com uma das formas mais
peculiares dentre os asteroides ja encontrados, além do fato de possuir dois
satélites naturais. Para obter simulagfes mais precisas, ou seja, com maior
namero de poliedros utilizados na modelagem do asteroide, foi escolhido um
segundo asteroide, o Geographos, para simular trajetérias de um veiculo
espacial ao seu redor. Este objeto faz parte do grupo de asteroides
considerados proximos da Terra, os NEAs. O modelo de poliedros deste
segundo asteroide possui quatro vezes mais faces triangulares do que o
modelo do asteroide Kleopatra.

O estudo de trajetorias ao redor dos asteroides mostrou que, para Orbitas
proximas, deve ser considerada a forma irregular do corpo. Somente quando
mais distante do asteroide, foi constatado que o formato ndo esférico ndo gera
perturbacdes significativas na Orbita, mostrando um comportamento parecido

com uma Orbita Kepleriana.

ApoOs serem realizados diversos testes, alterando cada elemento orbital inicial
para estudar a evolugéo da orbita ao redor dos asteroides, foram escolhidos os
dados iniciais das Orbitas para realizar as manobras. Tanto para o asteroide
Kleopatra quanto para o Geographos, primeiramente foi realizada uma
manobra de correcdo com a finalidade de anular os efeitos da perturbacao
gravitacional devido a irregularidade da forma dos asteroides. O controle de
trajetdria mostrou-se eficaz nas manobras de corre¢cdo orbital para os dois
asteroides, praticamente cancelando os efeitos da perturbacdo, mantendo o

veiculo em uma orbita como se estivesse orbitando um corpo esférico.

Em seguida foram realizadas simulagbes de manobras de transferéncia de
Orbita. Para o asteroide Kleopatra foi realizada uma manobra de afastamento
com variacdo de 285 km no semi-eixo maior, € uma manobra de aproximacao
com variacdo no semi-eixo maior de 150 km. Para o asteroide Geographos foi

realizada uma manobra de afastamento com variacdo de 2,2 km no semi-eixo
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maior. Apesar das manobras de transferéncia para o asteroide Kleopatra serem
de maior duracdo, a velocidade de processamento computacional foi mais
rapida devido ao fato de possuir menor quantidade de dados de faces
triangulares do modelo de poliedros. Em todos os casos de manobras de
transferéncia, o sistema de controle utilizado foi capaz de realizar as manobras

com sucesso.

A modelagem desenvolvida para o campo gravitacional, adaptada do modelo
de poliedros para os asteroides Kleopatra e Geographos, tornou possivel a
realizacdo de estudos e manobras de qualquer outro asteroide, desde que
exista um modelo de faces triangulares e vértices do corpo desejado para ser

utilizado como entrada na rotina desenvolvida.
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