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Resumo. Neste trabalho, propde-se a investigacdo de um conjunto de trajetorias espaciais
geradas a partir de um swing-by com a Lua e, pelo menos, mais um swing-by com a propria
Terra ou, novamente, com a Lua. Estes swing-bys tém como objetivo aumentar a energia da
espaconave em relacdo a Terra e ao Sol, reduzindo o incremento de velocidade (AV) necessdrio
para gerar trajetorias que escapem do sistema Terra-Lua e, consequentemente, trajetorias in-
terplanetdrias, capazes de alcangar, por exemplo, asteroides com orbitas proximas a da Terra.
Dessa forma, a principal meta é a investigacdo numérica destas trajetorias alternativas de
escape no ambiente de programacdo FORTRAN e dos pardmetros que as definem.
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1. Introducao

[Broucke 1968] conduziu uma investigacdo numérica de Orbitas periddicas simétricas para o
problema restrito de trés corpos plano, para sistemas com razdes de massa equivalentes ao
sistema Terra-Lua. Dentre essas, destacam-se as Orbitas da Familia G, orbitas periddicas,
retrogradas e instaveis, em torno do ponto L, que formam um elo entre a Lua e a Terra, pos-
sibilitando a transferéncia natural de uma nave entre esses dois corpos. As Orbitas da Familia
G podem ser definidas por meio do conjunto de condi¢des iniciais (no sistema sinddico) apre-
sentadas na Equacdo 1, em que —0.012169617 < zy < 0,813471672 ¢ —9, 389476096 < 1jp <
601, 045380978, segundo [Broucke 1968].

(x()ayOaZOax:O?y‘Oaz.O) = (.CL'(),O, 0707%,0) (1)

[de Melo et al. 2009] explorou esse caminho natural entre a Terra e a Lua para provocar swing-
bys com o satélite natural, por meio da aplicagdo de pequenos AV's em um veiculo espacial que
estivesse em uma Orbita da Familia G, uma vez que, em vista da instabilidade dessas Orbitas,
pequenas perturbacdes na trajetéria da nave provocariam desvios que, potencialmente, provo-
cariam o encontro com a Lua. Desta forma, [de Melo et al. 2009] fez o estudo de trajetdrias que,
apods o encontro com a Lua, escapassem e se distanciassem do sistema Terra-Lua, utilizando-as
para o planejamento de uma missao de baixo custo para asteroides proximos a Terra. Neste
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processo, definiu o incremento de velocidade (Equacdo 2) que deveria ser imposto a nave para
provocar o swing-by e escape.

V. .
AV = %(—2, 3340 x 10~ %hg + 0, 8085 £ 0,0001) + & + 9 (2)

Em que Vip € a velocidade da 6rbita circular em que o veiculo espacial inicialmente se
encontra; hy € a altitude da Oorbita inicial; § e ¢ sdo incrementos de velocidade, tal que
para —1,50 x 10~*km/s < ¢ < 1,50 x 10~*km/s a nave colide com a Lua e para
¥ > 1,50 x 10~*km/s o ganho de energia com o swing-by provoca o escape do sistema Terra-

Lua.

[Santana et al. 2016] utilizou a mesma proposta para o estudo de manobras para o acompan-
hamento orbital ou desvio de um asteroide, analisando a dinamica do mecanismo de derivagcao
de trajetérias de escape partindo de 6rbitas da Familia G, definindo um conjunto de condi¢des
iniciais (constituido pelos elementos keplerianos tomados no instante de partida da 6rbita cir-
cular inicial) para seis casos de alinhamento dos corpos e trés altitudes da orbita inicial. Nesse
estudo, também foram analisados os ganhos de energia provocados pelo encontro da sonda
com a Lua, reafirmando a viabilidade do uso da influéncia gravitacional dessa para produzir
trajetdrias de escape do sistema Terra-Lua.

Desta forma, também utilizando a mesma estratégia, no contexto do problema de quatro corpos,
plano e restrito, o foco deste trabalho esteve concentrado na simulagdo numérica de trajetorias
que realizassem um primeiro swing-by com a Lua e, ainda, um segundo com a Terra, ou nova-
mente com a Lua, com os seguintes objetivos: determinar os parametros iniciais de velocidade
que caracterizam as trajetdrias de escape, definindo seus limites superiores e inferiores; deter-
minar o alcance mdximo atingido pelo veiculo espacial apds seu escape, definindo as condi¢des
iniciais (de posicao e velocidade) que propiciaram o seu maior afastamento do sistema Terra-
Lua; definir um conjunto de equagdes para caracterizacdo das trajetérias de escape e; comparar
a dimuinui¢do de custo (medida pela variagdo da velocidade necessaria) proporcionada por este
tipo de manobra.

2. Metodologia

FORTRAN (FORmula TRANslation System) € uma das linguagens de programag¢do mais
utilizadas no campo de Mecanica Orbital para simulagdes numéricas de manobras orbitais.
Neste trabalho, pacotes de algoritmos nessa linguagem foram utilizados para realizacdo das
simulacdes numéricas das trajetorias estudadas.

Desta forma, a metodologia seguida neste trabalho consistiu na simulacdo numérica de tra-
jetdrias, tal que, para uma dada condi¢do inicial de posicado e velocidade dos corpos envolvidos
(Figura 1), fez-se a propagacdo de diferentes orbitas, oriundas de sucessivas velocidades de
lancamento (Figura 2). Ou seja, partindo de uma Orbita baixa da Terra, aplicou-se um impulso
na sonda, de forma que ela fosse langada com uma determinada velocidade inicial e aumentou-
se gradativamente essa velocidade (passo de 1075km /).

Procurou-se reconhecer as velocidades de lancamentos que geram impactos da sonda com a
Lua e, com esse aumento gradativo de velocidade, aquelas que causavam os swing-bys € as
trajetorias de escape. Nestas ultimas, fez-se a propagacao das Orbitas e a andlise de suas car-
acteristicas, estabelecendo-se o conjunto de parametros iniciais de velocidade que propiciaram
as condi¢des para o escape direto da sonda apds dnico swing-by com a Lua (Figura 2), recap-
tura pela Terra (Figura 3) e escape direto apds segundo swing-by com a Terra (Figura 4) ou,
novamente, com a Lua (Figura 5).
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Figura 1. Posicionamento dos corpos no inicio da simulacdao. (a) Condicao de
conjuncao inferior. (b) Variacao do posicionamento inicial da sonda, para investigagao
da influéncia deste.
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Figura 4. Trajetoria de escape apos
encontro com a Terra.

Figura 5. Trajetoria de escape apos
segundo encontro com a Lua.

Uma vez determinadas as velocidades de lancamento limites para essas condigdes, a fim de

identificar o alcance das trajetdérias, procurou-se:

1. Estabelecer o alcance da sonda apds unico swing-by com a Lua;
2. Selecionar trajetdrias de “recaptura” que favorecessem manobras em seu apogeu, onde
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a velocidade € pequena e, portanto, tais manobras sao mais efetivas (Figura 3);

3. Aplicacdo de impulsos no apogeu da trajetoria de recaptura” para provocar novo swing-
by, desta vez com a Terra ou, novamente, com a Lua;

4. Estabelecer o alcance da sonda apds o novo swing-by com a Lua ou com a Terra.

3. Resultados e Discussao

Partindo da condi¢do de conjuncao inferior (Figura la), em uma Orbita baixa terrestre, por
meio da simulagdo de trajetrias com sucessivas velocidades de langamento, observou-se os
resultados da Tabela 1, que apresenta as velocidades de lancamento que ocasionam impactos
com a Lua, para diferentes altitudes da Orbita inicial.

Tabela 1. Velocidades para impacto com a Lua

Altitude inicial (o) Vel'ocidade para primeiro Velocidade para ultimo impacto
impacto com a Lua com a Lua
200 km 10,933720 km/s 10,934023 km/s
400 km 10,769032 km/s 10,769339 km/s
700 km 10,535179 km/s 10,535493 km/s
1000 km 10,315690 km/s 10,316018 km/s

Com estes valores, fez-se uma interpolagcao polinomial, utilizando o método dos polindmios de
Lagrange, para derivar a Equagdo 3, em que 1} € a velocidade de langamento; hg € a altitude
da 6rbita inicial; 0V € um incremento de velocidade, tal que, para 0V = 0, tem-se o dltimo
impacto com a Lua; para —0,000303km/s < 0V < 0, tem-se outras trajetrias de colisdo
com a Lua e para 0V < —0,000303km/s, 6rbitas da Familia G. Logo, para 6V > 0, serdo
geradas trajetorias que possibilitardo o swing-by da sonda com a Lua e seu escape do sistema
Terra-Lua. De fato, para 0 < 6V < 0,000342km /s, sdo geradas trajetérias de escape direto
como as representadas na Figura 2.

Vo = —1,003472x 10" " A3 +1,009118 x 10~ "h2 —8, 811573 x 10~ *hg + 11, 106298 +5V (3)

Para a altitude inicial de 200 km, diferentes configurag¢des referentes ao posicionamento angu-
lar entre a Terra, a Lua e a espagonave foram consideradas para investigar a influéncia dessa
variavel no alcance da sonda (conforme esquematizado na Figura 1b). Os angulos considerados
no trabalho foram 0° < f < 360°, com um passo de 15°. Repetindo os procedimentos para
definir as velocidades que resultavam em colisdes e escapes, obteve-se como resultado a curva
apresentada na Figura 6. Destes resultados, extraiu-se a Equacao 4 (pelo método dos Minimos
Quadrados, para adequar os dados a uma curva senoidal), que modela as V[s para trajetérias de
escape direto em funcdo da anomalia verdadeira, partindo de uma LEO de 200 km de altitude.

Vo = 2,218169 x 10 sen(2,003010f — 1,204239 x 10%) + 10,935894 + 6V;  (4)

Em que f deve ser dado em graus e dV; € o incremento de velocidade, tal que para §V; = 0,
tem-se a tltima colisdo com a Lua e para 61y menor que o valor dado pela Equagdo 5, tem-se
as trajetdrias de escape direto, para uma determinada configuracdo inicial.

§V; = 1,87489310 *sen(2, 118372 f — 1,187922 x 10%) + 4,603303 x 10~* 5)

Estipulada a faixa de velocidade para escape direto, fez-se a andlise do alcance da sonda, em
cada uma das configuracdes: Apds realizar o swing-by com a Lua e ganhar energia para escapar
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Figura 6. V|, para diferentes configuragoes iniciais.

do sistema Terra-Lua, a espaconave, apds a estabilizacao de sua trajetdria, passara a orbitar o
Sol em uma 6rbita kepleriana. O grafico exibido na Figura 7 apresenta os valores dos raios do
periélio e do afélio das trajtérias de escape para f = 0°.

Foram gerados gréficos semelhantes para cada uma das configuracdes em estudo, para determi-
nar os maiores distanciamentos, em direcdo a Vénus e Marte, alcancados pela sonda, de forma
que os resultados s@o ilustrados no grafico da Figura 8. Assim, para f = 120° hd o maior
afastamento da sonda em direcao a Marte, atingindo uma 6rbita com afélio de 1,21 UA. Em
direcdo a Vénus, o maior afastamento ocorre em f = 300°, estabilizando uma 6rbita de periélio
de 0,83 UA.

Aumentando a velocidade de langcamento, tal que 6V seja maior que o valor dado pela Equagao
5, a sonda, ap6s o primeiro swing-by com a Lua, atinge um segundo apogeu (o primeiro ocorre
antes da primeira passagem pela Lua) a grandes distancias da Terra (ordem de grandeza de
10° a 2 x 10° km). Apés atingir o segundo apogeu, algumas trajetérias sdo naturalmente redi-
recionadas a Terra, realizando swing-bys. A Figura 9 apresenta os maiores alcances apos o
segundo swing-by, comparando-os aos resultados com apenas um swing-by com a Lua.

Outra estratégia adotada foi a aplicacdo de pequenos AV's nesse segundo apogeu para provocar
swing-bys. A Figura 10 apresenta os alcances de todas as trajetdrias geradas, em funcdo dos
AV's. Pela Figura 10, percebe-se que, apesar de muitas trajetdrias ficarem contidas em Orbitas
proximas a da Terra (em torno de 1 UA), hda um aumento significativo no alcance das trajetorias
que escapam: os alcances aumentam para 0,81 UA e 1,28 UA, situacdo que ocorreu devido a um
segundo swing-by com a Lua, como o ilustrado na Figura 5, com impulsos no segundo apogeu
(AV,,) de 0,041367 km/s e 0,061533 km/s, respectivamente.
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Assim, seja o mdédulo da velocidade de uma 6rbita circular dada pela Equagao 6, para o prob-
lema proposto, onde as sondas sdo lancadas de uma LEO de 200 km de altitude, ou seja, com
V. = 7,788250km/s, em relacdo a Terra, o incremento total de velocidade (AV}) necessério
para provocar trajetorias de escape, com apenas um swing-by com a Lua € dado pela Equagao
7, enquanto com dois swing-bys é dado pela Equacao 8.

Vo= ©)

AV, =V, — V. (7)
AV, = Vo + AV, — Ve ®)
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Como meio de comparagao do custo da manobra, idealizou-se uma manobra de Hohmann entre
a LEO inicial (rg = 200 km) e 6rbitas circulares com raios iguais aos raios de periélio e afélio
dos melhores resultados apresentados até o momento. Desta forma, a Tabela 2 apresenta os
AV's para realizar cada uma dessas manobras, sendo o AV; de Hohmann o correspondente
apenas ao primeiro impulso da manobra.

Tabela 2. Resumo AV's

Condiciio Alcance AV, Condiciio Alcance AV, Redugido
¢ (UA)  (km/s) ¢ (UA)  (km/s) | Percentual

Manobra de Swing-by tnico com

Hohmann 0,83 3,2985 aLua (f — 120°) 0,83 3,149623 4,5135
Manobra de Swing-by tnico com

Hohmann 1,21 3,2611 a Lua (f = 300°) 1,21 3,149622 3,4184
Manobrade = g 3 3,4¢ | Doisswing-byscom ¢, 5 g7s58 | 41797

Hohmann alua
Manobrade =, ¢ 5 415g | Doisswing-byscom oo 3500900 | 31747

Hohmann alua

4. Conclusao

Neste trabalho, por meio de simulagdes numéricas, obteve-se sucesso na identificacdo dos
parametros que definem trajetérias de baixo custo energético para escape do sistema Terra-Lua.

Foram estabelecidas equagdes para defini¢do dessas trajetorias em fun¢do da altitude inicial de
lancamento (Equacdo 3) e da posicao relativa da Terra, Lua e Sonda (Equacao 4), demarcando
os limites de velocidade que caracterizam as trajetérias de impacto com a Lua, de swing-by
com a Lua (escape direto) e de recaptura pela Terra.

Constatou-se que, realizando um unico swing-by com a Lua, o posicionamento inicial dos cor-
pos influencia no maximo alcance atingindo pelo espagonave, tal que hd a maxima aproximagao
de Vénus para f = 120° e maxima aproximagdo de Marte para f = 300°.

Os swing-bys mostram-se como uma técnica eficaz para aumentar o alcance das sondas, dimin-
uindo o custo da transferéncia, apresentando uma diminui¢do de aproximadamente 3% a 4,5%
no AV necessario para realizar a manobra, conforme resultados apresentados na Tabela 2.
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