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RESUMO

Dentre os diversos corpos do Sistema Solar, Vénus se destaca por ser o planeta com maior temperatura
média superficial, além de possuir em sua atmosfera uma densa camada de nuvens que dificultam o
seu estudo. Sendo assim, é fundamental a ado¢ao de missdes que permitam a observacao continua
do planeta de modo a criar uma série historica de levantamento de dados. Para isso, um possivel
modelo orbital a ser adotado € o de dérbitas congeladas, uma vez que, essas Orbitas apresentam os
elementos orbitais excentricidade e argumento do periapsis praticamente constantes ao longo de um
determinado periodo de tempo, ou seja, a altitude serd sempre a mesma em um determinado ponto
geografico do planeta. Entretanto, veiculos espaciais com missdes definidas para este tipo de 6rbita
sofrem perturbacdes que podem alterar a configuracdo orbital. Desse modo, faz-se necessaria a ado¢ao
de correcdes orbitais através de manobras orbitais a fim de manter as caracteristicas da missdo proposta.
No modelo considerado, o veiculo espacial sofre perturbacdes devido ao potencial gravitacional do Sol
e da ndo esfericidade de Vénus. Para fazer as correc¢des orbitais na drbita do veiculo, serdo adotadas as
estratégias de controle low-thrust continuo visando encontrar as regides em que ocorre 0 menor gasto
energético para a missdo. Por fim, para essa andlise foram selecionadas condicdes orbitais relevantes
ao problema como as condi¢des criticas, regides proximas a superficie e préxima a regido em que as

forcas perturbativas sdo equivalentes.

PALAVRAS-CHAVE: Controle low-thrust. Veiculos espaciais. Manobras orbitais. Planeta Venus.



ABSTRACT

Among the bodies in the Solar System, Venus stands out for being the planet with the highest average
surface temperature, in addition to having in its atmosphere a dense layer of clouds that make it difficult
to study. Therefore, it is essential to adopt missions that allow continuous observation of the planet in
order to create a historical series of data collection. For this, a possible orbital model to be adopted is
frozen orbits model, since these orbits present the orbital elements eccentricity and periapsis argument
practically constant over a certain period of time, that is, the altitude will always be the same in a
certain geographic point of the planet. However, space vehicles with missions defined for this type of
orbit suffer perturbations that can change the orbital configuration. Thus, it is necessary to adopt orbital
corrections through orbital maneuvers in order to maintain the characteristics of the proposed mission.
In the considered model, the space vehicle suffers perturbations due to the gravitational potential of
the Sun and the non-sphericity of Venus. To make the orbital corrections in the orbit of the vehicle,
continuous low-thrust control strategies will be adopted in order to find the regions where the lowest
energy demanding for the mission occurs. Finally, for this analysis, orbital conditions relevant to the
problem were selected, such as critical conditions, regions close to the surface and close to the region

where the perturbative forces are equivalent.

KEYWORDS: Low-thust control. Space vehicle. Orbital maneuvers. Venus.
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1 INTRODUCAO

A exploragao espacial representa um marco técnico e cientifico na histéria da humanidade, pois
contribuiu para um melhor entendimento do Sistema Solar e de seus corpos celestes, bem como,
no desenvolvimento de tecnologias de comunica¢do, monitoramento e vigilancia da Terra. O inicio
dessa exploracdo remonta ao langamento do satélite soviético Sputinik 1, em 1957, que foi o primeiro
satélite artificial a entrar em 6rbita (CARLEIAL, [1999). Nos anos seguintes, a exploracao espacial
se intensificou culminando em missoes tripuladas, como o voo orbital de Yuri Gagarin, em 1961,
e as missOes Apollo, entre 1968 e 1972, que levaram o homem a Lua. Contudo, uma das maiores
realizacOes dos programas espaciais foi a possibilidade da exploracdo do Sistema Solar por meio de
veiculos ndo tripulados.

O primeiro corpo celeste visitado por uma missao espacial ndo tripulada foi a Lua, em 1959,
através das missoes soviéticas Luna 1, 2 e 3 (WILLIAMS, 2005)), e da missdo americana Pioneer 4
(WILLIAMS, 2021). J& o primeiro planeta a ser visitado foi Vénus, através da missao americana
Mariner 2 que, em 1962, fez uma passagem bem-sucedida pelo planeta (SONETT! [1963). Nas décadas
seguintes, outros corpos do Sistema Solar foram visitados por diversas missoes e, em 2012, atingiu-se
a fronteira interestelar com a nave Voyager 1, 0 mesmo ocorreu com a Voyager 2 em 2018 (NASA,
2021a).

Essas missOes permitiram o acesso as informagdes que contribuiram de maneira significativas
para entendermos melhor o processo de formagao do Sistema Solar, bem como, a interagcdo entre os
corpos que o compdem, entretanto, ainda hd muitas perguntas a serem respondidas sobre os corpos
celestes e suas origens, € iSso motiva o planejamento e a implanta¢do de novas missdes. Muitas dessas
questdes sdo feitas em relacdo a Vénus que, apesar de ter sido o primeiro planeta a ser visitado, ainda é
desconhecido em diversos aspectos.

Vénus € o segundo planeta rochoso mais préximo ao Sol e possui grandes semelhancas com a
Terra em relagcdo a massa, volume, tamanho e composicdo quimica, o que fez com que Vénus fosse
conhecido como planeta quase gémeo da Terra (DE LUCA, [1982). Conforme apresentado por NASA
(2021b)), Vénus nao apresenta satélites naturais, seu periodo orbital € de aproximadamente 224,7 dias,
sua atmosfera é composta majoritariamente por diéxido de carbono e, em sua superficie, a temperatura
média € de 464°C e a pressdo média € de 90,8 atm, o que dificulta a implantagdo de missdes de
exploracdo da superficie do planeta. Sendo assim, Vénus foi foco de missdes interplanetarias apenas no
inicio da exploragdo espacial. Entretanto, nos tltimos anos, com os avangos tecnoldgicos dos veiculos
espaciais e a descoberta de possiveis evidéncias de vida em sua atmosfera, elevou-se o interesse por
esse corpo celeste, de modo que, diversas missdes estdo sendo planejadas para o planeta, como € o caso
da missdo DAVINCI+, que pretende coletar dados atmosféricos (KIEFER et al., |[2020)), e da missao
VERITAS, que pretende estudar a topografia e a gravidade de Vénus (SMREKAR et al., |[2020).

No planejamento de uma missdo espacial, dentre o multiplos fatores que devem ser avaliados,
destaca-se o estudo orbital, que garante a implementa¢do do modelo de 6rbita ideal para cada missao.

Dentre os diferentes modelos orbitais, alguns se destacam para aplicagdes em missdes de estudo da at-
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mosfera e da superficie de planetas rochosos, pois estabelecem condi¢des adequadas de monitoramento
continuo do planeta, essas Orbitas sdo conhecidas por Orbitas heliossincronas e orbitas congeladas. As
orbitas heliossincronas se aproximam de 6érbitas polares, ou seja, apresentam inclinagdes proximas a
90° com o plano orbital fixado em direcdo ao Sol, resultando em 6rbitas localizadas em regides de
média a baixa altitude com excentricidade quase circular (MACDONALD et al.,[2010). Por sua vez, as
Orbitas congeladas apresentam valores de excentricidade e argumento de periapsis que permanecem
praticamente constantes ao longo do tempo, fazendo com que a 6rbita mantenha a altitude em deter-
minado ponto geografico do planeta (HOOGLAND, [2015). [ Wu, Jiang e L1 (2015) mostraram que as
orbitas congeladas e heliossincronas naturais se assemelham as artificiais fazendo com que as missoes
a planetas rochosos sejam beneficiadas pela aplicacdo desses tipos de Orbitas.

Na Terra, a 6rbita heliossincrona € aplicada em missdes como a dos satélites meteoroldgicos da
série NOAA (National Oceanic and Atmosphere Administration, dos Estados Unidos) (DAVIS, 2007) e
o satélite Sino-Brasileiro de observacdo da superficie terrestre CBERS (China-Brazil Earth-Resources
Satellite) (SANTANA; COELHO! 2009) e, sdo exemplos de missdes que empregam 6rbita congelada o
satélite europeu de sensoriamento remoto ERS-2 (European Remote Sensing Satellite) (HOOGLAND,
2015), e a missao conjunta entre Franca e Estados Unidos de mapeamento da topografia oceanica
TOPEX/Poseidon (FU et al., [1994).

Em particular, neste trabalho estamos interessados nas Orbitas congeladas ao redor de Vénus.
De acordo com [Schulz|(1996), essa orbita € caracterizada por apresentar uma altitude praticamente
constante em determinado ponto da superficie do planeta, isso se da a partir da correta selecao dos
parametros orbitais iniciais da Orbita, especificamente, os valores de excentricidade (e), argumento
do periapsis (w), semieixo maior (a) e inclinacdo (7). Entretanto, em missdes de monitoramento,
mapeamento e imageamento, os valores de a e 7 sdo previamente definidos, uma vez que, esses valores
devem satisfazer as caracteristicas dos equipamentos embarcados na missao. Dessa forma, pode-se
encontrar os valores de e e w que satisfagcam as condi¢Oes de Orbitas congeladas. Tipicamente, essas
Orbitas apresentam pequenos valores de e (quase circulares) e a variacdo de e e w da Orbita inicial é
praticamente constante ao longo do tempo, mesmo sob a acao de forcas perturbativas (HOOGLAND,
2015). Sendo assim, missdes de monitoramento, mapeamento € imageamento sao beneficiadas pela
manutencao da altitude sobre a drea de estudo, pois permitem a criagdo de uma série de dados historicos
a partir de um mesmo ponto de observacao. Contudo, comparando a utilizacdo dessas 6rbitas na Terra
e em Vénus nota-se que ha diferencas relevantes, principalmente com relagdo as perturbacdes sofridas
pelo veiculo espacial ao redor desses planetas.

Como apresentado na literatura, por exemplo | Roy| (1998)), as forcas perturbadoras mais significativas
sobre veiculos espaciais sdo causadas pelo efeito da nao esfericidade do corpo orbitado, pela pressao
de radiacgdo, pelo efeito do arrasto atmosférico e pela presenga de um terceiro corpo (satélites naturais
e o Sol). Ha também, o efeito perturbativo de menor impacto causado por forcas eletromagnéticas,
precessao relativistica e albedo (KUGA; CARRARA; RAO, [2011). Comparando as perturbagdes
sofridas por um veiculo espacial ao redor da Terra e de Vénus, pode-se ressaltar que um veiculo
espacial ao redor de Vénus nao sofre perturbacdo devido a um satélite natural, além disso, Vénus

possui uma nao esfericidade mais pronunciada que a Terra e estd muito mais préximo do Sol.
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As perturbagdes que acometem os veiculos espaciais fazem com que suas 6rbitas sejam alteradas
ao longo do tempo. Dessa forma, faz-se necessério a aplicagdo de manobras de correcio orbital
que utilizam um sistema propulsivo fixo no veiculo, responsdvel por modificar sua velocidade e,
consequentemente, sua 6rbita (DOMINGOS; PRADO; GOMES| [2014). As manobras de correcao
orbital podem ser implementadas a partir de diferentes estratégias de controle, como por exemplo,
o controle multi-impulsivo, ou também, o controle continuo low-thrust (WU; JIANG; LI, 2014)
e, normalmente, sdo empregados sistemas de propulsdo elétricos que garantem uma maior forca
propulsiva quando comparados aos sistemas de combustdo quimica (MORANTE; RIVO; SOLER,
2021).

Dentro desse contexto, serd estudada a estabilidade de 6rbitas de veiculos espaciais em Orbitas
congeladas ao redor do planeta Vénus e as aplicagdes de manobras de corre¢do orbital utilizando o
método de controle continuo low-thrust em Orbitas congeladas ao redor desse planeta. Para isso, serd
avaliado o efeito da perturbacdo do potencial gravitacional do Sol e da ndo esfericidade de Vénus
sobre as oOrbitas. O objetivo € selecionar as condi¢des orbitais do veiculo para a aplicagc@o da correcao
orbital que resulte no minimo gasto de combustivel possivel. Para avaliar o comportamento da 6rbita
dos veiculos espaciais e inferir a magnitude da variagdo da aceleracao média devida as forgas de
perturbacao, serd empregado o programa numérico de Sanchez, Prado e Yokoyama| (2014} que foi
adaptado para o caso de Vénus. O modelo de corre¢@o para Orbitas congeladas que serd abordado aqui
€ baseado no trabalho de|Wu, Jiang e L1 (2014), onde sdo descritas as estratégias para obter o controle
de menor consumo energético de um veiculo espacial ao redor de um planeta. Dessa forma, é possivel
aplicar a manobra de uma maneira mais eficiente de forma que seja aumentada a vida util da missao.

A organizacdo desse trabalho foi feita da seguinte forma: na secdo 2 € apresentada uma fundamen-
tacdo tedrica com algumas definicdes e conceitos basicos necessdrios para o entendimento do trabalho;
na secdo 3 € apresentada a metodologia utilizada neste estudo; na se¢@o 4, os resultados sdo discutidos

detalhadamente; finalmente, na secao 5 sdo apresentadas as consideragdes finais.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentadas as defini¢cOes e os conceitos tedricos empregados no trabalho.
Apresenta-se, inicialmente, o modelo orbital espacial, os elementos orbitais e parametros fundamentais
para o estudo. Em seguida, introduz-se a obtencdo da equag¢do de movimento a partir do problema
eliptico restrito de trés corpos. Além do modelo dindmico, apresentam-se as perturbacdes consideradas,
a formulag@o matematica e o cdlculo da contribui¢do de cada perturbacao a partir do modelo da integral
da aceleracgao.

Além da parte dinamica do modelo, € apresentado o conceito de 6rbita congelada, com o equacio-
namento matematico e as caracteristicas das condi¢Oes inicias para esse modelo orbital de veiculos
espaciais ao redor de Vénus. Por fim, apresentam-se as estratégias de controle por empuxo continuo

empregadas para corrigir a trajetoria do veiculo espacial.

2.1 A ORBITA NO ESPACO

Nos estudos astronomicos e astrodindmicos, a érbita de um corpo celeste ou de um veiculo espacial
pode ser definida a partir de seis parametros que sdo chamados de elementos orbitais. Esses elementos
definem a orientacio da 6rbita em relacdo aos eixos do sistema, sua forma e a posi¢do do corpo nessa
6rbita em um determinado instante de tempo (ROY,[1998). A apresenta a 6rbita no espaco e
os elementos orbitais.

Figura 2.1 — Elementos que caracterizam uma Orbita no espago: semieixo maior a, excentricidade
e, inclinagdo ¢, argumento de periapsis w, longitude do nodo ascendente €2 e anomalia

verdadeira . Em geral, nos cdlculos orbitais ao invés de 6, utiliza-se a anomalia média
M.

Plano de referéncia »~
N
(Plano equatorial) ,

Fonte: elaborado pelo proprio autor.

Segundo a literatura, por exemplo Roy|(1998) e Murray e Dermott (1999), os elementos orbitais

que definem a orientac¢do da 6rbita de um corpo sdo: a inclinagdo (7) a longitude do nodo ascendente (£2)
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e o argumento do periapsis (w). A inclinacdo se refere ao angulo formado entre o plano de referéncia
do sistema e o plano orbital do corpo, podendo assumir valores entre 0 < ¢ < 180°. Segundo |Murray
e Dermott (1999), quando ¢ < 90° diz-se que o movimento € prégrado, enquanto que para ¢ > 90°
o movimento € dito retrogrado. Por sua vez, a longitude do nodo ascendente compreende o angulo
formado entre o eixo de referéncia 2 do sistema e o ponto de interse¢do do plano equatorial com a
6rbita (n6 ascendente). Trata-se de um pardmetro positivo, que pode tomar valores entre 0 < 2 < 360°.
Por fim, o argumento do periapsis € o angulo medido entre o n6 ascendente e o perigeu da drbita, ou
seja, o ponto mais proximo da drbita ao corpo orbitado. Assim como 2, o argumento do periapsis pode
assumir valores entre 0 < w < 360°.

Em seguida, os elementos que caracterizam o formato e o tamanho da 6rbita sdo: a excentricidade
(e) e o semieixo maior (a). A excentricidade refere-se a medida relacionada a distancia entre o foco e
o centro de uma Orbita. A partir desse parametro pode-se classificar as drbitas como: circular, quando
e = 0; eliptica, quando 0 < e < 1; parabdlica, quando e = 1; e hiperbdlica quando e > 1. Para o caso
de 6rbita eliptica, tem-se que o semieixo maior corresponde a metade da distancia entre o perigeu € o
apogeu da orbita (ponto mais distante da orbita ao corpo orbitado).

Por ultimo, para caracterizar a posi¢ao de um corpo em uma 6rbita em determinado instante de
tempo emprega-se a anomalia verdadeira 6, que corresponde ao angulo formado entre o perigeu e o
corpo orbitador. Normalmente, nos cdlculos orbitais, em vez de #, costuma-se empregar a anomalia
média (M), que corresponde a uma fungdo monotonicamente crescente da anomalia verdadeira
(CURTIS, 2014). Matematicamente, M pode ser calculada por:

M= —1 2.1
b 2.1)

em que 7’ corresponde ao periodo da 6rbita e ¢ ao tempo decorrido desde a passagem pelo perigeu. A

razdo 27 /T é denominada velocidade angular média (n).

2.2 PROBLEMA ELIPTICO RESTRITO DE TRES CORPOS

O problema restrito de trés corpos € uma simplificacdo do problema geral de trés corpos. Original-
mente, o problema geral considera que um dos corpos do sistema possui massa muito menor do que a
dos outros dois corpos. Com isso, 0s corpos de maior massa se movimentam em Orbitas Keplerianas
circulares sem influéncia do corpo de massa menor (CURTIS| 2014). Sao exemplos de situacdes em
que esse tipo de formulagdo é empregada: o movimento de um veiculo espacial em um sistema de um
planeta e sua lua, um sistema composto por um planeta, asteroide e o Sol

Entretanto, o caso circular nem sempre é representativo dos sistemas celestes reais, portanto,
adaptou-se o problema restrito cldssico para o caso em que as Orbitas dos corpos massivos que
se movimentam em torno do centro de gravidade do sistema sdo elipticas, sendo conhecido como
problema eliptico restrito de trés corpos (MACEDO; JUNIOR, 2018). A principal diferenca entre
os dois modelos € que no caso eliptico os vetores de posicao dos corpos do sistema nao sdo mais

constantes.
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2.2.1 Formulacao matematica

No contexto deste trabalho, o problema eliptico restrito de trés corpos emprega uma abordagem
classica, como pode ser visto em |Castelett1 (2013), que resulta nas equagdes de movimento dos corpos
em um sistema de referéncia inercial, onde tem-se a funcao perturbadora do terceiro corpo, o Sol.
Considerando um sistema de trés corpos composto por: Vénus, como corpo central, um veiculo
espacial que orbita Vénus e o Sol, sendo suas massas My, m e Mg,, respectivamente, tem-se 0s
vetores posi¢ao ﬁv, Re ésol em relacdo a origem inercial O do trés corpos. Além disso, 7" e 75,
representam, respectivamente, os vetores posi¢ao do veiculo espacial e do Sol em relacdo ao corpo
central. A apresenta este sistema de trés corpos.

Figura 2.2 — Um sistema de referéncia inercial composto por trés corpos. Vénus € o corpo central e
possui massa My, o veiculo espacial de massa m orblta Vénus e o Sol com massa Mg,
€ o corpo perturbador. Os vetores posi¢ao Ry, R e Rgy sdo dados em relagcdo a origem
inercial O do trés corpos. Os 7e 7, representam, respectivamente, os vetores posi¢ao do
veiculo espacial e do Sol em relagdo ao corpo central.

4 Mg,

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

O sistema de coordenadas cartesianas tem origem no corpo central e, sendo assim, 0s vetores
posicdo do veiculo espacial e do Sol t€ém coordenadas 7(x, y, z) € 7501 (T o1, Ysor, 2501 ), TESPECtivamente.
As equacdes de movimento dos trés corpos no sistema de referéncia inercial sao calculadas a partir

das equacdes de movimento e de gravitacao geral de Newton:

—»

TS ol

MvRV == GmMV— + GMvMsol (22)
Sol
mR = GmMsy—2—"_ _ GmM, -~ 2.3)
|T5’ol - 7:13 7,3
M Bso = GmMso—— 5% _ gy Mg, 52, 2.4)
’7" - TSol| Sol

em que G € a constante de gravitagdo universal, e rg,; representam o modulo dos vetores posicao 7 e

T'Sol-
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O célculo das aceleragdes dos corpos secundarios em relacdo ao corpo central € realizado por:

— —

7=k — Ry, (2.5)

Fsot = Rsoy — Ry (2.6)

Dessa forma, as equagdes de movimento relativos sdo encontradas a partir da substitui¢ao das
relagdes (2.2)) a (2.4) nas equacdes das aceleragdes relativas, eqgs. (2.5)) e (2.6).

= 7? 7:’Sol_f‘ 7:’Sol
= —G(M — +GMgy | —= — , 2.7
' ( V+m)7“3+ Sl<|7“s*oz—ﬂ3 Tgol) &P

-, a T — TS0l a
Tso, = —G(My + Msp) — + Gm <ﬁ — —3) . (2.8)
r |77 — 501 r
Considerando que m << My e Mg, e, portanto, o veiculo espacial ndo influencia o movimento

do corpo central e do Sol, pode-se desconsiderar os termos que envolve m de modo que se obtém as

equagdes de movimento do veiculo espacial eq. (2.9) e do Sol eq. (2.10):

3 7 Fsol — T oo
r:—@m7+GMw<fl 3—53, (2.9)
r P50t — 7 TSol

—

= T
T'sol = —G(MV + MSOZ)7«_3' (210)

2.3 MODELO DINAMICO

Neste trabalho, estamos interessados no estudo do movimento de veiculos espaciais ao redor de
Vénus. Para isso, emprega-se o modelo planetocéntrico, que descreve um sistema de multicorpos
centrado no planeta orbitado. Especificamente neste caso, considera-se um sistema de trés corpos
composto por: Vénus, como o corpo central, orbitado pelo Sol e pelo veiculo espacial [Kuga, Carrara e
Rao| (2011)) apresenta que as principais perturbacdes atuantes nesse tipo de sistema dindmico sdao o
potencial gravitacional gerado pela ndo esfericidade do corpo central, a presenga do terceiro corpo
(Sol) e a pressao de radiacao. Entretanto, Pinal (2019) mostrou que para o caso de Vénus, a pressao
de radiac@o ndo influencia de maneira significativa o comportamento do veiculo espacial e, portanto,
pode ser desconsiderada para este estudo. Como apresentado em Sanchez, Prado e Yokoyama (2014),
tomando como sistema de referéncia o plano equatorial de Vénus, a equagdo de movimento do veiculo
espacial, considerando as perturbagdes do sistema, € escrita pela eq. (2.11).

GMy

y Foal — 7 s ,
r:——T4+GMM(HM {—§ﬁ+ﬂa (2.11)
r [Psot = 712 1y

onde ﬁG corresponde a aceleracdo devido ao potencial gravitacional gerado pela ndo-esfericidade de
Vénus. A 6rbita descrita pelo Sol em torno do centro do sistema é considerada Kepleriana (SANCHEZ;
PRADO; YOKOYAMA| 2014).
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2.3.1 Aceleracao Py

A aceleracdo devido ao potencial gravitacional de Vénus pode ser calculada a partir do modelo
potencial recursivo modificado que foi apresentado por|Sanchez, Prado e Yokoyama (2014)). Pelo fato
de Vénus nao possuir distribuicdo de massa homogénea, o movimento do veiculo sofrerd alteracoes,
causadas pelo potencial gravitacional do planeta. A aceleracdo devido ao potencial gravitacional
depende da massa e dos valores dos coeficientes dos harmonicos esféricos ligados a geometria do
planeta. De acordo com a literatura, por exemplo Kuga, Carrara e Rao (2011), para encontrar a fungcao
do potencial gravitacional parte-se do conceito de potencial de for¢a dado por:

U= GM, (2.12)

r

em que M representa a massa que gera o potencial e € a distancia entre as duas massas do sistema.
Considerando agora dois pontos dados por suas coordenadas esféricas P(r,0, \) e P'(r',0', XN, a

distancia entre eles (A) serd

A% =72 472 — 21’ cos 1), (2.13)

onde 7 é o Angulo formado entre 7 e ’. Em seguida, supondo que 7’ < r e desenvolvendo a série de

A . ~ / pd
poténcias em relagdo a -, obtém-se:

! 1 T

/ 2 oo IN T
% = % Py(cosp) + %Pl(COMﬂ) + (%) Py(cos ) + ... p = - % (?) Py(cost), (2.14)

em que os termos P, (cos®) paran = 0, 1,2, ..., 00 sdo conhecidos como polindmios de Legendre.
Considerando o potencial de for¢a gerado por um elemento infinitesimal de massa e integrando em

toda a distribuicdo de massa do corpo, obtém-se o potencial gravitacional de Vénus a partir da eq.

E.15):

M n n
U(r,0,\) :GMV + G My Z <&> X (C’nm cos mA + Sy sin m)\) Pon(cosf), (2.15)

r T r
n=2 m=0

onde R, é o raio equatorial de Vénus, P,,,, sdo polindmios associados de Legendre normalizados, C,,,,
e S, sdo os coeficientes dos harmédnicos esféricos normalizados, os valores de n e m representam o
grau e a ordem dos coeficientes e M é o maior valor de grau e ordem da expansdo dos harmodnicos
esféricos.

De acordo com |[Kuga, Carrara e Rao| (2011)), os coeficientes harmonicos Clom © Spm sdo valores
constantes que dependem da geometria do corpo e apresentam as seguintes propriedades:

(1) Os termos para n = m = 0 descrevem o potencial gravitacional principal do planeta, pois
Coo = 1 e Spo = 05

(i1) Como a origem do sistema de coordenadas coincide com o centro de massa de Vénus, entdo

pode-se mostrar que Cyp = C1; = S11 = Spo =0¢;
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(ii1) E comum chamar os harménicos esféricos C,,o de coeficientes zonais .J,,, onde C,,g = J,,.
Como mostrado em Sanchez, Prado e Yokoyama| (2014)), para facilitar a manipulacdo da equagao

de potencial e possibilitar o célculo recursivo, é possivel rescrever a eq. (2.15)) da seguinte forma:

GMy

Ulr,0,)\) =
T

+U*(r,0, ), (2.16)

onde

( e) C_’nmpnm(COSQ)] cos mA

Mm:0 n=2 (2.17)
+ Z <%> Spm P (cos 0) | sin m/\}.
n=2

Definindo 15(; em termos do gradiente de U*(r, 0, \), a expressdo para 15(; pode ser descrita em

coordenadas esféricas como:

ou* or/or +18U* or/00 N 1 oU* 9r/oA
or |0F/or|  r 00 |0r/08]  rsinf O\ |0OF/ON|

Entretanto, para realizar as integracoes numéricas, o modelo dindmico considera o sistema de

Pr=VU*(r,0,\) = (2.18)

coordenadas cartesianas. Assim, as componentes de P geradas pelos harmonicos esféricos de grau n
e ordem m sdo descritas de acordo com as eqgs. (2.19)), (2.20) e (2.21):

ou* 10U 1 oU*

Grns = sinf cos A + - cos 6 cos \ — g o\ o A, (2.19)
P, = *sinésinAjL— U*cosﬁsin)\—l— L *cos)\ (2.20)
Cmny = "Gy r 06 rsinf O\ ’ '
oU* 10U~
P, = - - i 2.21
G o cos 50 sin 6, ( )
onde
86U = G 2V (n+1) (&> [}mpnm(cos 0) cos mA + Sy P (cos 0) sin m/\] , (2.22)
r r r
* M n -~ _ -~ _
aa(é — GMy (E) [C’nmP’nm(cos 0) cosmA + Sy P'rm(cos 6) sin m)\} , (2.23)
r r
* M n B B B B
880)1 = _GMy (&> m [C’nman(cos 0) sinmA — Sy P (cos @) cos m/\} , (2.24)
r r

em que P’,,, é a primeira derivada das fungdes associadas de Legendre normalizadas.
Desta forma, a aceleracdo P pode ser descrita através dos somatoérios das parcelas geradas por
Papnar Pamn, € Pa,,.. na direcdo de cada um dos versores. E vdlido notar que partindo das

expressoes obtidas anteriormente, € possivel descrever a aceleracao individual gerada por cada termo
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do geopotencial, o que possibilita a realizacdo de uma anélise individualizada da contribui¢do de cada
harmonico. A contribuicdo total da aceleracio gerada pela ndo esfericidade pode ser descrita de acordo

com a equagao:

>

. M M M M M M
Po=>"> Pa,i+>.Y Po,.i+>.> Pa,, .k (2.25)

m=0 n=2 m=0 n=2 m=0 n=2
2.3.2 Coeficientes dos Harmonicos esféricos de Vénus

Para o caso de Vénus, sdo conhecidos os coeficientes dos harmonicos esféricos até grau e ordem
180, conforme apresentado em Konopliv, Banerdt e Sjogren| (1999). Esses dados foram obtidos pela
missdo Magellan, langada pela Nasa em 1989 com o objetivo de estudar o planeta Vénus quanto a sua
topografia, atividade da superficie e mapeamento de seu campo gravitacional.

No contexto dos coeficientes dos harmonicos esféricos, € de extrema importancia a avaliagao
coeficientes zonais que, como explicado anteriormente, compreendem os coeficientes dos harmodnicos
esféricos do tipo C',0, que sdo conhecidos por J,,. Isso se deve ao fato de que diversas metodologias
simplificam as equagdes de movimento considerando apenas os coeficientes dos harmonicos zonais, ja
que, sdo os que apresentam maior valor numérico.

Dentre os planetas rochosos do Sistema Solar, Vénus € o unico que apresenta os coeficientes dos
harmodnicos zonais J,, J3 e J, de mesma ordem de grandeza. Ao contrdrio do caso da Terra e de Marte,
por exemplo, em que o coeficiente do harmoénico zonal .J, € dominante aos demais. Isso implica que,
para metodologias simplificadas de anélise de Vénus, € interessante empregar os harmonicos zonais
até J,. De acordo com |Anderson, Macdonald e Yen|(2014), os valores desses harmonicos em Vénus
sd0: Jy = 4,4580 x 1079, J3 = —2,1082 x 107 % e J, = —2,1471 x 1075,

2.4 INTEGRAL DA ACELERACAO

O método da integral da aceleracdo é uma importante ferramenta para avaliar o efeito das perturba-
¢Oes sobre o movimento de um veiculo espacial. Esse método consiste no cdlculo da influéncia das
perturbacdes, em termos da variacao total de velocidade provocadas pela atuagcao desses perturbadores
sobre o veiculo (SANCHEZ; PRADO, [2017).

Como pode ser visto em |Prado (2013)), o método da integral da aceleragdo considera um sistema
planetocéntrico e o potencial de perturbacdo (V') que atua sobre o veiculo espacial. Dessa forma, a
integral da magnitude da forca em um periodo orbital do veiculo (V) é dada a partir da integral do
modulo do gradiente do potencial de perturbagdo, que representa a forca aplicada no veiculo espacial

devido ao agente perturbador.

N
PI = / IVV|dt (2.26)
0

Prado| (2013) mostrou que a partir da eq. (2.26) é possivel obter mais dois tipos de integral da
aceleracdo, considerando mudancas em termos da anomalia média e da anomalia excéntrica. |Sanchez

e Prado| (2017) discutem as diferentes aplicagcdes dos trés modelos principais da integral da aceleragao.
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O primeiro modelo emprega o valor absoluto da aceleragdo, ou seja, com esse método é possivel
encontrar a variacao total da velocidade provocada, individualmente, por cada um dos perturbadores,
sem que haja a necessidade de desconsiderar as demais perturbagdes. O segundo modelo, apresenta o
efeito direto da variacdo de energia sobre o veiculo espacial, avaliando se ocorreu uma transferéncia
de energia do sistema para o veiculo ou se foi o oposto, ou seja, o modelo é uma boa escolha
quando se quer avaliar a variagdo de energia gerada pelo perturbador. Por fim, o terceiro modelo
considera a integral devido a cada uma das componentes da aceleracdo, que se torna uma 6tima op¢ao
para comparar Orbitas que sofrem maior ou menor perturbacdo dentro de uma regido semelhante
(SANCHEZ; PRADO, [2017).

Neste trabalho emprega-se o primeiro modelo da integral da acelera¢do, uma vez que, o objetivo
de utilizar este método é comparar de maneira absoluta, a perturbac@o ocasionada por cada um dos
perturbadores do sistema. Desta forma, o método da integral da aceleracdo € utilizado considerando as
perturbacdes geradas pelo potencial gravitacional do Sol e pela ndo esfericidade de Vénus.

Como apresentado por |Sanchez e Prado (2017)), considerando o tempo final de integracdo numérica

da trajetdria do veiculo espacial 7" e o primeiro modelo de integral da aceleracdo, € possivel definir
-
Pl =— / | P;|dt (2.27)
T Jo

onde f’j € a aceleracdo devida a cada perturbacao analisada e PI € a variacdo de velocidade devido a

cada perturbagdo considerada no sistema, medida em metros por segundo por periodo orbital.

2.5 ORBITAS CONGELADAS

Como apresentado no Capitulo 1, as 6rbitas congeladas sd@o aquelas em que a variacdo de e e w
¢é praticamente nula ao longo do tempo, resultando na manuten¢do da altitude do veiculo espacial.
Segundo a literatura, por exemplo Aorpimai e Palmer (2003) e |Liu, Baoyin e Mal (2011), essa
caracteristica da 6rbita congelada se deve ao balanceamento das perturbacdes seculares dos harmonicos
zonais pares com as perturbagdes de longo periodo dos harmonicos impares.

No desenvolvimento matematico das equagdes de Orbita congelada é fundamental a introdugdo
das equagdes planetarias de Lagrange, que sdo equagdes variacionais que descrevem o movimento de
veiculos espaciais em torno de corpos celestes em termos dos elementos orbitais(KUGA; CARRARA;
RAO, 2011). As equagdes consideram o potencial de perturbagdo (V') sobre o veiculo. Na abordagem
empregada por Wu, Jiang e L1 (2015) e|Liu, Baoyin e Ma| (2011), o potencial de perturbagdo considera
apenas o potencial gravitacional (U) expandido em termos dos harmonicos zonais J5, J3 € Jy, ou seja,
neste estudo V' = U, sendo representado pela eq. (2.15). Dessa forma, de acordo com a literatura (por

exemplo, Kuga, Carrara e Rao| (2011) e Hoogland (20135)) as equacdes de Lagrange sdo expressas por:

da 2 ov
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d6_1—628V \/1—620_1/

b _ 2.29
dt nea? OM nea? Ow’ (2.29)
di _ cos i o 1 v (2.30)
dt  na®y1— eZsini 0w na2yv/1 — e2sini 0’ '
d_w_\/l—eza_\/_ cos 1 ('9_V 2.31)
dt N na2e QOe na?v/1 — e?sin? o’ '
ds) 1 ov
@ _ v 2.32
dt  na?y1—e2sini 0i (2.32)
dM 1—e20V 2 9V
Gt " hate e nada (2.33)

onde t é o tempo de evolugdo orbital e n representa a velocidade angular média que, além de ser
expressa por 27 /1", como apresentado no inicio desser capitulo, também é dada por \/W, onde p €
o parametro gravitacional padrio, ou seja, o produto entre a constante de gravidade G e a massa do
corpo, para Vénus p = 0, 32486 x 10% km3/s?> (NASA, 2021b).

De acordo com Wu, Jiang e Li (2015) e Liu, Baoyin e Ma (2011)), a partir das equacdes planetérias
de Lagrange e, considerando os termos de primeira ordem de longo periodo, obtém-se as taxas de
variagdo média de e e w dadas respectivamente pelas egs. e (2.35).

3nJ3R3 sini

4a3 (1 — €2)”

. 3nLR? 5
=2 (2——sin2i> x |1
4a? (1 — e?) 2

e =

5
(5 sin®i — 2) COS W (2.34)

(2.35)
JsRo/2 sin?i — ecos?i sinw N 3JoR? D
2Jpa (1 — €2) sin ¢ e a? (1 — e2)?
onde 7 103 3 11
D= 44+ —e*+2V1—e? | —sin?i [ — + —e>+ —V1 —e?
12 12 8 2
a4 (215 15 15 35J, 1227
a (22 02 P2 1e 2l 9
e < TR S ‘ ) 182 [ ( 7 T ) (2.36)

93 27 21 81
w2 (22 A o ca (21 01 9
sm(z)(M—i—4e)+sm(z)(4+166)].

Para a ocorréncia de uma 6rbita congelada a variacdo de e e w deve ser praticamente nula, sendo
assim, a taxa de variagdo média desses elementos orbitais também deve ser praticamente nula, ou seja,
e = 0ew = 0 (WU; JIANG; LI, 2015). Aplicando essa condicio na eq. (2.34) observam-se duas
possibilidades:

1. 3sin®i—2=0;



27

o) 3nJ3R2 sini

103 (1 2)? cosw = 0.

Caso satisfeita a primeira opcao, o resultado serd um modelo orbital de inclinacdo critica que
nao, necessariamente, representa um modelo de 6rbita congelada. Portanto, para os casos em que ¢ €
63,435° ou 116,565°, denominam-se casos de inclinacao critica (LIU; BAOYIN; MA| 2011). Sendo
assim, apenas a segunda opg¢ao resultard em Orbitas tipicamente congeladas.

Integrando as equagdes da taxa de variagdao média, e levando em consideragdo as condi¢des para a
ocorréncia de Orbitas congeladas, encontra-se a equagdo para o calculo de e de 6rbitas congeladas ao
redor de Vénus (WU; JIANG:; LI, [2015).

[(J3R.)/(2J2a)]sin(i)sin(w)

= — 2.37
1= 3hLRE) [ (5sin?(i) — 4)] 2.37)
onde
169 395 35Jy (12 93 21
Jo B . 9. . Ay _ 4 e IY 20 al o4 . 2.
(6 1 St (i) + g Sin (z)) 82 ( -~ 15 (i) + 5 5 (7,)) (2.38)

A partir da eq. (2.37) e sabendo que a excentricidade de uma Orbita é sempre determinada por
valores positivos, o argumento do periapsis de orbitas congelada podera assumir apenas dois valores,

dependendo do valor de 7 empregado:

w = 90° ou 270°. (2.39)

Portanto, selecionando valores de a e ¢ convenientes para o cumprimento dos requisitos da missao,

calcula-se o valor de e para as Orbitas congeladas e define-se o valor conveniente de w.

2.6 CONDICOES INICIAIS

Coftey, Deprit e Deprit| (1994) apresentaram a existéncia de trés familias de orbitas congeladas ao
redor de planetas rochosos quando se considera o problema com todos os harmdnicos zonais conhecidos.
Resultado semelhante foi encontrado para o caso em que se considera apenas os harmonicos zonais Jo,
Js e J, (WU; JIANG; LI, 2015).

Para o caso do planeta Vénus, a partir da eq. e considerando valores de semieixo maior de
8000 < a < 13000 km e de inclinagdo de 0 < 7 < 180°, encontra-se o grifico de condicdes iniciais
das 6rbitas congeladas ao redor de Vénus, como pode ser visto na [Figura 2.3 (FILHO, 2020).

Assim como apresentado por (Coffey, Deprit e Deprit (1994), [Wu, Jiang e Li| (20135)) e Filho
(2020), na observa-se a ocorréncia de uma familia de d6rbitas instaveis em regides com
descontinuidades préximas aos valores de inclinagdo critica (representado na figura pelas linhas
tracejadas), para este caso, os valores de e aumentam consideravelmente para todos o espectro de a.
Além disso, é possivel identificar uma outra familia de érbitas que tendem aos valores de 6rbita de
inclinacdo critica e podem ser classificadas como estdveis, a terceira e ultima familia se refere as orbitas
estaveis que contém a 6rbita polar. E importante ressaltar que, com excecio das regides préximas as
inclinagdes criticas ou para os casos em que o veiculo se encontra mais proximo ao planeta, as Orbitas

congeladas apresentam baixa excentricidade.
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Figura 2.3 — Condicdes iniciais de drbitas congeladas em torno de Vénus.

80 60 — 9000

20 o~ 8000 a [km]

i [grau]

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

2.7 ESTRATEGIAS DE CONTROLE LOW-THRUST

No desenvolvimento de missdes espaciais, o controle da 6rbita do veiculo € essencial para a manu-
tencdo das caracteristicas de uma missdo, bem como, para a adaptacdo e correcao de 6rbitas de veiculos
acometidos por perturbagdes externas. Duas estratégias classicas de controle podem ser empregadas
para realizar manobras orbitais, a manobra impulsiva e a manobra de empuxo continuo (CURTIS,
2014). Na primeira, o veiculo espacial realiza disparos propulsivos, que podem ser provenientes de
combustdo quimica ou elétrica, de modo que hd uma mudanga instantdnea na magnitude e na direcdo
do vetor velocidade do veiculo. J4 na segunda, o veiculo aplica uma forca propulsiva de pequena
intensidade por um longo periodo de tempo, sendo essa a de menor consumo energético e, portanto,
classificada como low-thrust. Normalmente, o caso continuo € empregado em manobras de correcdo
orbital, ao passo que, o caso impulsivo € mais utilizado em manobras de transferéncia orbital, como o

famoso caso da manobra bi-impulsiva de Hohmann (CURTIS| 2014).

Figura 2.4 — Dire¢ao das aceleragdes radial (.5), tangencial (7") e transversal (11).

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.
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Nesse trabalho, estudam-se as manobras de empuxo continuo. Para isso, inicialmente, considera-
se uma for¢a propulsiva (F.) composta por trés projecoes de aceleracdo perturbante constante nas
dire¢des radial (.5), tangente (1) e transversal (W) a 6rbita, um modelo esquematico desse sistema é
apresentado na[Figura 2.4] onde o representa o vetor velocidade do veiculo espacial. Além disso, a
partir das equagOes variacionais de Gauss encontra-se as relagdes das taxas de variacdo no tempo para
os elementos orbitais na presencga das aceleracdes perturbadoras (ALFRIEND et al.,|2009). Portanto, a

variagdo secular desses pardmetros a partir das aceleracdes S, T'e W é apresentado nas eqs. (2.40) a

. 2 :
a= o lesin(f)S + (1 + ecos(9))T] (2.40)

goYi-e {sin(G)S + (cos(e) + LOS(G)) T] 2.41)

na 1+ ecos(f)

. rcos(w + 0)

2.42
na?y/1 — e? (2:42)
: rsin(w + 6)
Q= 24
na?y/'1 — e?sin(i) (2:49)
W= vi-e {— cos(0)S + (1 + Z) Sin(é)T} — Qcos(i), (2.44)
nae D
2
M=n-— L ¢ {— (COS(@) - 2€f> S+ (1 + Z) sin(@)T} (2.45)
nae P p

, onde p € o parmetro focal, também conhecido por semi-latus rectum, representado por p = a(1 — €?).

Um método muito util para lidar com as equacdes variacionais dos elementos orbitais € a teoria
do elemento médio. O objetivo principal desse método € remover a dependéncia do tempo das equa-
¢oes diferenciais originais, permitindo assim uma simplificagdo consideravel da dindmica resultante
(ALFRIEND et al., 2009). Tomando a taxa de variacdo média em um periodo orbital de um elemento

arbitrario (6,,e4), 0 método se d4 a partir da eq. (2.46).

1 [T
) = — rdt. 2.4
Omed 7 /0 odt (2.46)

0

A equacdo acima depende do tempo, contudo, as equacdes de movimento em dindmica orbital sdo
apresentadas com base na anomalia verdadeira (#). Logo, é necessdrio realizar a mudanga de varidvel
que € apresentada a seguir (WU; JIANG; LI, 2014):

p3 de
dt = —————. 2.47
\/ p (1 +ecosf)? 247)
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Portanto, obtém-se a equacdo para o célculo do elemento médio em fungdo de 6:

1 [ 5 (7 G
Omed = — 1—e¢2? 3/ —_df. 2.48
47 on ( ) o (1+ecos 9)2 ( )

Wang et al.|(201 1), apresentou o resultado da aplicac@o da teoria do elemento médio as taxas de
varia¢do no tempo dos elementos orbitais com as componentes de aceleracio constante S, 7 e . A

Tabela apresenta o resultado para cada elemento orbital.

Tabela 2.1 — Taxa de variagdo média dos elementos orbitais por componente da aceleracdo perturba-

dora.
S T w
Gmed 0 2aT % 0
Emed 0 — %eT /% 0
imed 0 0 — % %i;” W \/%
nea 0 0 irHaeWy/E
Do g ,]‘1 0 % e singui)ec;t(i) W ,]‘1

Mmi—w¢§ 0 0
Fonte: adaptado de|Wang et al.| (2011).

A partir das taxas de variagdo média dos elementos orbitais (Tabela [2.T)) projeta-se a estratégia
de controle de d6rbitas congeladas a partir de um modelo de aceleragdo continua (empuxo continuo).
Como apresentado anteriormente, em uma Orbita congelada a variacdo de e e w € praticamente nula ao
longo do tempo, contudo, sob agdo de forcas perturbativas, esses parametros se modificam. Portanto,
os métodos de controle apresentados a seguir sdo fundamentados para eliminar a rota¢ao de w. Esse
modelo estd sendo desenvolvido nos ultimos anos, por exemplo, Wilkins e Kapilal (2007) eWang et
al. (2011) apresentaram as estratégias de controle de 6rbitas congeladas para o caso terrestre, com
equagdes desenvolvidas para o harmodnico zonal J,. Em seguida, Wu, Jiang e L1 (2014) expandiu esse
modelo para os harmonicos zonais .J5, J3 e Jy. Portanto, como em Vénus os harmoénicos zonais até J,
sdo de mesma ordem de grandeza, o modelo utilizado neste trabalho é o de Wu, Jiang e Li (2014).

Inicialmente, supde-se que as taxas de variacdo média do argumento do periapsis sdo nulas, de

modo que:

G = Omeq + @ = 0. (2.49)

Empregando as componentes da aceleragdo perturbativa e tomando o resultado pratico da equacao
acima (Wy,eq = —w), obtém-se quatro estratégias de controle para as 6rbitas congeladas: o primeiro
método emprega o controle por aceleracdo radial constante, onde as taxas médias de variacdo do
elemento orbital sdo tomadas em um periodo orbital; o segundo método compreende um esquema
de controle para a direcdo da aceleragdo radial, a partir do médulo da forca propulsiva permanecer

invaridvel; o terceiro método emprega um esquema de controle a partir da aceleragdo tangencial, onde
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o moédulo da forga propulsiva € constante e a dire¢do € varidvel; o quarto método € o chamado de
low-thrust, que compreende a a¢do simultdnea da aceleragdo radial e tangencial (WU; JIANG; LI,
2014). A[Figura 3.1 apresenta o modelo esquematico das estratégias de controle propostas.

Figura 2.5 — Modelo esquemadtico dos quatro métodos de controle de 6rbitas congeladas.

Método 4

Método 2
Método 3

Método 1

Fonte: elaborado pelo autor.

2.7.1 Estratégia de controle: método 1

A primeira estratégia de controle foi proposta por|[Wilkins e Kapilal (2007)) e consiste no controle a
partir da aceleragdo radial constante, que emprega a média da taxa de variacdo dos elementos orbitais,

originados de aceleracdes perturbadoras ao longo de um periodo orbital, eliminando, dessa formas,
o crescimento secular dos elementos orbitais. Para os esquema de controle de 6rbitas congeladas é
fundamental o controle de w, portanto, a partir das taxas de variacdo dos elementos orbitais devido as

aceleragdes propulsivas continuas (Tabela[2.1) e da eq. (2.49), obtém-se a relagdo

S\/E = Wimed = —W. (2.50)
1

Logo, a aceleracdo de controle radial continua F, sera:

F=S= —\/E@. 2.51)

Substituindo w pela eq. (2.33), obtém-se:

i)

5
2 — Zsin?i

P 3n.Jy R? ( 2

. JsR, (sin?i — e?cos?i )\ sinw N 3o R?
_2a4(1 — €2)5/2

2Jop sin ¢ e 2p? D
(2.52)

em que D € a expressdo apresentada na eq. (2.36).
A variacao de velocidade em um periodo orbital indica o consumo de combustivel do veiculo

espacial para concretizar a manobra. Normalmente, denomina-se a variacdo de velocidade como
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velocidade caracteristica (WU; JIANG; LI, [2014) e, portanto, a velocidade caracteristica de um periodo

orbital para o método 1 é
2rS  2nF
Avpy = =2 = ¢ (2.53)
n n

A equacao anterior pode ser reescrita como:

1+ —
sin ¢ e

3 Jo R?
Avpy = —m { (2 — gsin2 Z)

L

. 2 . . 2 2 . . 2
J3R, (sin“i — e cos” ¢\ sinw . 3J2R6D .
2Jop 2p?
(2.54)

2.7.2 Estratégia de controle: método 2

A segunda estratégia de controle considera apenas a aplicacdo de uma aceleragdo radial com
moédulo constante, igual a S. Dessa forma, a partir das eqs. (2.48) e (2.44), a taxa de variagdo média

de w sera:

1 (1— 2\2 2 . 0
imeg = =L =€) / Scosh (2.55)
2r nae Jy, (1+ecosf)?

Neste esquema de controle, para o sentido adotado e de acordo com a eq. (2.55), F. tera dire¢ao
radial se 0 < 0 < w/2 ou 37/2 < 0 < 27/2 e, por consequéncia, sentido anti-radial se 7/2 < 0 <
37 /2 (WU; JIANG; LL 2014). Ademais, o sinal do integrando na eq. (2.55]) permanecerd invaridvel
em um periodo orbital, ao passo que a taxa de de variacdo média de w aumentard (WANG et al., [2011).

Sendo assim, o resultado sera

1 1 —
Omed = ——1 | 2 (4\/1 2 —8etan~t ) + 2#6) S = g8, (2.56)
2me \| @ 1+e

onde o termo C's é o parAmetro associado a parcela S da acelerac¢do, dado por

1 1 —
Cs=— 2 [4vI= e —8etan™" |/ —5 +2re | . (2.57)
2re \ 1+e

Portanto, repetindo o processo empregado no método 1 (F, = S) e considerando a relagdo expressa

naeq. 2.49)

1 STLJQJEQ ) . 9.
Fo— el o-Z
‘ Csg 2p? { < 2 S Z)

Finalmente, a velocidade caracteristica em um periodo orbital para o método 2 é

2Jop sin ¢ e 2p?

s 2. 9 9 . . 2
L+ Js R, (sm i — e’ cos z) smw] N 3J2R6D

(2.58)

AUTQ = @ (259)
n
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Podendo ser reescrita como

1 3nJyR? 5 . 5.
Angz—C—S p; e{<2—§sm22>

1+

J3R, (sinQi — e?cos? z) Sinw] N 3.y R?

<D ;.
2Jop sin e 2p?

(2.60)

2.7.3 Estratégia de controle: método 3

A terceira estratégia de controle € proposta a partir da componente tangente da aceleracao (7)),
ou seja, considera esta aceleracdo com modulo constante e direcdo varidvel ao longo do plano de
movimento do veiculo. Dessa forma, a partir das eqs. (2.48) e (2.44), a taxa de variagdo média de w

sera:

Tdo. 2.61)

Wmed =

1 (1-e%? /27r sin(0)(2 + ecos )

2 nae  J (14 ecosh)3
Neste esquema de controle, para o sentido adotado e de acordo com a eq. (2.61), F. tera direcdo

radial se 0 < 6 < 7 e, por consequéncia, sentido anti-radial se 7 < 6 < 27 (WU; JIANG; LI, [2014).

Sendo assim, o resultado sera

2 Ja

Wmed = —

(2 — )T = CrT, (2.62)
e\ u

onde o termo C'r € o parametro associado a parcela 7" da aceleracio, dado por

Cr=2 Y- e, (2.63)

me\l p

Logo, a partir da eq. (2.49) e considerando agora a aceleragdo de controle igual a aceleragdo
transversal (£, = T'), obtém-se:

o 1 3nJy R? - §sin2i 14 JsR, (sin’i - 62‘ cos?i\ sinw N 3J2R§D
Cr 2p? 2 2Jop sin e 2p?
(2.64)
Finalmente, a velocidade caracteristica em um periodo orbital para o método 3 é
27T
Avpy = == (2.65)
n

Podendo ser reescrita como:

3 Jo R? S . 5.
Avpg = — 22 { (2 — §Sln 2)

2.7.4 Estratégia de controle: método 4

- J3R, (sin?i - 62: cos?i ) sinw n 3J2362;D . (2.66)
2.Jop sin ¢ e 2p?

O quarto esquema de controle continuo para 6rbitas congeladas € o de baixo empuxo (low-thrust),

que emprega as aceleracdes radial e transversal, com mddulos fixos e dire¢des varidveis. Nesse sentido,
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tem-se que a variacdo média de w é dada pela soma das parcelas radial (5) e tangente (7") de modo
que, satisfazendo a eq. (2.49)), obtém-se

Winea = CsS + CrT = —0. (2.67)

Sendo assim, o0 médulo da aceleragdo de controle para esse caso €:

F.=VS21T12 (2.68)

A partir das relagOes obtidas anteriormente, a acelera¢cdo minima de controle necessdria é obtida
quando considera-se os termos C'g, Cr € i constantes, o que é uma boa aproximacao, jd que, trata-se
de parametros com pequena variagdo em moédulo (WANG et al.l 2011). Com isso, aceleracdo de

controle minima (F ;) serd

Fe,min = - . (269)
VCE+ C3
Logo, a velocidade caracteristica em um periodo orbital para o método 4 é
2 Fe min
Avpy = emin (2.70)
n

Substituindo os termos de empuxo na equacao anterior e a taxa de variagdo média de w, obtém-se:

1+

JsR, (Singi — €2 cos? z) sinw] N 3., R?

3ty R? 5
Avpy = —— 2 (2——sin2i) Dy
p? Cg I C% 2 2Jop 2p

sin ¢ e

(2.71)
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3 METODOLOGIA

Nesta secdo € apresentada a metodologia de andlise do trabalho. Inicialmente, € introduzido o pacote
computacional para a integracdo numérica da equagdo de movimento para obter a evolucao orbital
do veiculo espacial no tempo. Em seguida, sdo mostrados o grau e a ordem dos harmdnicos esféricos
considerados no estudo e as regides de orbitais analisadas. Por fim, apresenta-se a implementacao

numeérica das equacdes matemdticas do método de controle e a validagdo numérica do método.

3.1 INTEGRACAO NUMERICA DA EQUACAO DE MOVIMENTO

As integracdes numéricas das equagdes de movimento do veiculo espacial e do Sol, dadas pelas
egs. (2.9) e (2.10), foram realizadas com o pacote numérico de Sanchez, Prado e Yokoyamal (2014).
Trata-se de um programa escrito na linguagem FORTRAN, compilado e executado em ambiente Linux
e que emprega um integrador do tipo Gauss-Radau para a solu¢do numérica das equagdes diferenciais.
Mais informagdes sobre o pacote numérico podem ser vistas em Pinal (2019) e [Filho| (2020).

Originalmente o pacote numérico foi desenvolvido para o caso de um veiculo espacial ao redor da
Terra. O pacote numérico teve que ser adaptado para o estudo apresentado aqui. Além de fornecer
como resultado as varidveis referentes a evolucdo orbital do veiculo espacial no tempo, informagdes
sobre as parcelas de perturbacao sofridas pelo veiculo espacial devida a cada perturba¢do considerada
no problema também sdo obtidas. O cdlculo é feito utlizando a eq. do método da integral da
aceleracdo definida na secdo 2.4. Portanto, para esse estudo, adaptou-se o pacote numérico para o caso
de Vénus e a validagdo das alteracdes foram parcialmente apresentadas por |Pina (2019) e Filho (2020).

Outras adaptagdes necessdrias foram realizadas durante o desenvolvimento deste trabalho.

3.2 GRAU E ORDEM DOS COEFICIENTES DOS HARMONICOS ESFERICOS

Na integra¢ao numérica da equag¢ao de movimento, quanto maior a ordem e o grau dos coeficientes
dos harmonicos esféricos, maior serd o tempo de maquina necessario para obter a solu¢do numérica do
problema. Nesse sentido, |Filho (2020) mostrou que para o estudo de Orbitas congeladas ao redor de
Vénus, a consideracdo de coeficientes dos harmonicos esféricos de grau e ordem 15 sdo suficientemente
adequados para este tipo de estudo, uma vez que, resultam em solucdes cujas ordens de grandeza sdo
muito préximas as solugdes com ordem e grau superiores. E importante mencionar que ao conssiderar
coeficientes harmonicos esféricos de grau e ordem 15, tem-se uma reducdo significativa do tempo
necessdrio para a execucao das integragdes numéricas.

Outro ponto que deve ser lembrado, o método de controle estudado aqui leva em consideragdo
a expansao matematica de termos associados aos harmonicos zonais J,, J3 € J4, uma vez que esses
termos sdo os mais significativos do potencial gravitacional de Vénus. Sendo assim, neste trabalho
a evolugdo dos elementos orbitais no tempo e o resultado da integral da acelera¢do foram obtidos
a partir da integracdo numérica da equacdo de movimento em duas situagdes, a primeira emprega

harmonicos esféricos de grau e ordem 15 e, a segunda, utiliza apenas os harmdnicos esféricos zonais
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Jo, J3 e Jy. Isso foi realizado com o objetivo de comparar os resultados com as diferentes quantidades
de coeficientes de harmonicos esféricos: somente considerando os mais significativos e considerando

até ordem e grau 15.

3.3 PARAMETROS DE VENUS E MARTE

Os parametros essenciais de Vénus e Marte para este estudo sdo: 1., os coeficientes dos harmOnicos
zonais (J3, J3 € J4) e o parametro gravitacional (x). Além disso, outro dado importante € o periodo
orbital (PO), ou seja, seu periodo de translagdo ao redor do Sol. A Tabela [3.1] apresenta a sintese
dos valores para os parametros empregados no estudo de acordo com NASA (2021b) e Anderson.
Macdonald e Yen| (2014). Alguns dos parametros de Marte foram obtidos em Mars Fact Shee Um
outro conjunto de dados importantes para o pacote que realiza a integracdo numérica da equagao
de movimento, sdo as efemérides iniciais de Vénus. Isso foi obtido a partir do HORIZONS Web-
Interfaceﬂ com época de 20 de Janeiro de 2022.

Tabela 3.1 — Elementos orbitais e parametros dos planetas Vénus e Marte.

Parametro Valor Vénus Valor Marte Unidade
R, 6051, 8 3396, 2 km

1 0, 32486 x 106 0, 042828 x 10° km?/s?
PO 224, 7 686, 98 dias

a 108,210 x 106 227,956 x 10° km

e 0,00677323 0,09341233 -

) 3,39471 1,85061 grau
Q 76, 68069 49, 57854 grau

w 131, 53298 336, 04084 grau
M 181,97973 355, 45332 grau
Jo 4,4580 x 1076 1,95545 x 1073 -

Js —2,1082 x 1076 3,14498 x 1075 -

Ja —2,1471 x 10 —1,53774 x 1075 -

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

3.4 DEFINICAO DA REGIAO DE ESTUDO

A definicdo da regido de estudo é importante para estabelecer os limites da aplicacdo do método de
controle, uma vez que, ambas as metodologias de cédlculo das condi¢des iniciais das Orbitas congeladas
e de controle por empuxo continuo, consideram as forgas perturbativas do potencial gravitacional do
planeta expandida em termos dos coeficientes dos harmonicos zonais. Dessa forma, regides em que a
acdo perturbativa do Sol é dominante em relacdo ao potencial gravitacional, ndo serdo representativas
para o método empregado.

Nesse sentido, fez-se a integracdo numérica da equacio de movimento do veiculo para um intervalo
de tempo de 30 periodos orbitais de Vénus para uma 6rbita na regido polar do planeta com condigdes

iniciais: 7 = 85,5°, w = 90°, 2 = 0° e M = 0°. Com isso, estabeleceu-se seis casos de andlise, onde

1
2

https://nssdc.gsfc.nasa.gov/planetary/factsheet/marsfact.html
https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/app.html/



37

o valor do semieixo maior (a) foi escolhido de forma crescente e, para cada situacao, calculou-se o
valor inicial da excentricidade a partir da eq. (2.37). Em seguida, a partir dos resultados obtidos com a
integral da acelerag@o, comparou-se os valores obtidos para a variacdo de velocidade, em m/s, sofrida
pelo corpo em razdo da agdo perturbativa do potencial gravitacional do planeta (1;) e da presenca do
terceiro corpo (Plg). A Tabela[3.2) apresenta os valores de a e e para cada caso de estudo, além dos
valores resultantes da integral da aceleragao.

Os resultados expressos na Tabela [3.2] permitiram observar que o aumento do valor de a reflete
na elevacao dos efeitos perturbativos devidos a presenga do Sol, ao passo que menores valores de a
resultam na maior perturbacdo devido ao potencial gravitacional do planeta. Os resultados também
mostraram que para a = 15551, 80km e e = 0, 1055 parece existir uma equivaléncia em mdédulo das
varia¢oes das velocidades devidas as perturbagdes consideradas (ver orbita 4 da Tabela [3.2)). Diante
desses resultados, foi possivel estabelecer os limites da regido de estudo, visto que o método de controle
demanda uma dominancia da perturbacao devido ao potencial gravitacional de Vénus, € possivel inferir
que o método é melhor empregado em regides inferiores a a = 15551, 80km, ou seja, regides mais
proximas a superficie do planeta. A fim de ampliar a andlise, o mesmo procedimento foi repetido para
Orbitas de @ = 45° e 7 = 110°, resultando em comportamento semelhante ao obtido para a 6rbita polar

nas mesmas faixas de valores de a.

Tabela 3.2 — Variacdo de velocidade gerada no veiculo devido a a¢do perturbativa do potencial gravita-
cional de Vénus (P1,) e da presenga do Sol (PIg).

Orbita o (km) e Pl,(m/s) Plgy (m/s)
1 8751,80 0,2776 1033,7800 2,3579

12751,80 0,1389  100,5000 33,6300

14751,80 0,1131 51,5250 38,8490

15551,80 0,1055 40,7870 40,9350

16751,80 0,0960 29,5950 44,1030

19751,80 0,0786 14,7020 51,9800

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

QAU B W

3.5 IMPLEMENTACAO NUMERICA DO METODO DE CONTROLE

Os métodos de controle apresentados na secao foram implementados numericamente no
software MATLAB. Como visto nas equagdes, os resultados dependem das varidveis de entrada
(elementos orbitais), e das caracteristicas do planeta estudado, especificamente, o raio equatorial
(R.), os coeficientes dos harmonicos zonais (J5, J3 € Jy) € o parametro gravitacional (u). Dessa
forma, obtém-se para cada método de controle o valor da aceleracao de controle (F}) e a velocidade
caracteristica para cada um dos métodos.

Com o objetivo de validar a implementagdo numérica, reproduziram-se os resultados obtidos por
Wu, Jiang e Li (2014). Naquele trabalho, os autores estudaram a aplica¢do dos métodos de controle de
6rbitas congeladas na Terra e em Marte para a condicdo inicial dos elementos orbitais: a = 10.000km,
e=0,2,7i=30°ew =)= M = 0°. Mais detalhes podem ser encontrados na referéncia citada.

Nas Tabelas [3.3] ¢ [3.4] sdo mostrados os resultados para o caso da Terra e de Marte, respectivamente.
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Tabela 3.3 — Comparacdo entre o resultado obtido por Wu, Jiang e Li (2014) e pelo programa imple-
mentado para o caso da Terra considerando J,, Js e Jj.

Resultado Wu, Jiang e Li (2014) Resultado obtido
Método F. (m/s%) Avr (m/s) F. (m/s?) Avr (m/s)
1 4,0163 x 1073 39,9190 4,0016 x 10~ 39,9144
2 1,2310 x 1073 12,2546 1,2324 x 1073 12,2928
3 6,3076 x 1074 6,2773 6,2844 x 1074 6,2684
4 5,7326 x 10~* 5,7051 5,5985 x 1074 5, 5843

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Tabela 3.4 — Comparacdo entre o resultado obtido por|Wu, Jiang e Li| (2014)) e pelo programa imple-
mentado para o caso de Marte considerando Js, J3 e Jy.

Resultado Wu, Jiang e Li (2014) Resultado obtido
Método F. (m/s%) Avr (m/s) F. (m/s%) Avr (m/s)
1 2,1997 x 10~* 6,6733 2,2019 x 1074 6, 6842
2 6, 7441 x 107° 2,0473 6,7813 x 107° 2, 0586
3 3,4546 x 107° 1,0487 3,4580 x 107° 1,0497
4 3,0747 x 107° 0,9334 3,0806 x 10~° 0,9352

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Pode-se notar que, os resultados obtidos tém a mesma ordem de grandeza e valores muito proximos
aqueles da literatura considerada. Além disso, é possivel observar que os valores da aceleracdo de
controle sdo menores para o método 4, o que demonstra a economia energética resultante deste método
de baixo empuxo. Outra observacdo interessante € que os valores de controle em Marte sdo menores
em relagdo aqueles da Terra. Esse fato permite indicar que para as mesmas condig¢des iniciais, a
perturbacdo da 6rbita sofrida pelo veiculo espacial devido ao potencial gravitacional de Marte € menor
em relacdo aquele da Terra.

De forma geral, como foi apresentado nos capitulos anteriores, as Orbitas congeladas sdo caracteri-
zadas por manter praticamente constante ao longo do tempo w e e, portanto, o método de controle deve
ser aplicado as orbitas que ultrapassem um limite preestabelecido para a variagdo desses elementos.
Nesse sentido, a metodologia de aplicagdo do método € dividida em trés etapas: na primeira parte
calcula-se os pardmetros da orbita congelada, conforme método apresentado na secdo [2.5} a segunda
etapa considera os parametros calculados anteriormente como condi¢des iniciais para a integracao
numérica da equacdo de movimento; na ultima etapa avalia-se a variacdo dos elementos orbitais e,
caso eles tenham sido perturbados a ponto de extrapolar o limite estabelecido, aplica-se o método de
controle para a restauracdo das caracteristicas congeladas da 6rbita. Resumindo, a descricao dos passos
necessarios para cumprir as etapas apresentadas para aplicacdo do método sdo:

1* ETAPA:

* Definicdo de a, 7, {2 e M para a 6rbita inicial do veiculo;

* A partir dos elementos orbitais escolhidos, calcula-se e e w, respectivamente, pelas eqs. (2.37) e

(2.39). De modo a obter a condigdo incial da 6rbita congelada.

2" ETAPA:
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* Integragdo numérica da equagdo de movimento do veiculo (2.11)), para a condig@o inicial de
obita congelada calculada na 1 ETAPA. A integracio se da a partir do pacote numérico de
Sanchez, Prado e Yokoyama (2014);

* Da integracdo numérica obtém-se: a evolucao dos elementos orbitais em fung¢do do tempo e o

resultado da integral da aceleracio para cada termo perturbativo.
3* ETAPA:
* Define-se um limite de variacdo maximo para e e w;

* Verificagcdo se na evolucgao de e e w no tempo ultrapassaram os limites estabelecidos;

 Caso tenha ultrapassado, aplica-se a estratégia de controle, que pode ser os Métodos 1, 2, 3 ou 4,

conforme apresentado na sec¢do [2.7}
* Da aplicagdo do método obtem-se: a velocidade caracteristica e a aceleracao de controle;

* Caso os limites nao sejam ultrapassados, a orbita do veiculo ndo precisa ser corrigida.

Para facilitar o entendimento do funcionamento do método um fluxograma € apresentado na

Figura 3.1 — Fluxograma do método para o calculo da acelerag@o de controle.

a i, QM
do veiculo

Variacdode wee
da drbita do veiculo
superior ao limite?

Calculo das condictes Integracéo numérica da equacéo
iniciais da orbita do veiculo de movimento do veiculo

Sim

Aplicacédo do método de controle

Aceleracao de controle e
velocidade caracteristica

Fim

Fonte: Elaborado pelo autor.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo sdo mostrados e discutidos os resultados obtidos a partir da metodologia estabelecida
no capitulo anterior. Inicialmente, € mostrada uma andlise do efeito dos parametros orbitais na obtengao
da aceleracdo de controle e a relacdo entre esses parametros. Em seguida sao exploradas as 6rbitas de

inclinacao abaixo e acima da condig¢do critica, bem como, na prépria regido de inclinagdo critica.

4.1 EFEITO DOS ELEMENTOS ORBITAIS NOS METODOS DE CONTROLE

Para avaliar a consequéncia de cada parametro orbital no método de controle, tomou-se as condi¢des
iniciais (¢ = 10.000 km, ¢z = 30°, ¢ = 0,2, w = 0°, Q = 0°e M = (°) vistas na segﬁo@]para
elaborar os gréficos de variacao da aceleracdo de controle em fun¢do de a, e , 7 € w. Vale a pena ressaltar
que o periodo orbital de um veiculo espacial ao redor de Vénus com aquelas condicdes iniciais € ~
8,43 horas, enquanto que ao redor de Marte é ~ 3,06 horas. Com o objetivo de comparar do resultados
para o caso Vénus com o caso de um outro planeta do Sistema Solar, repetiu-se o procedimento para
o caso de Marte, de modo que foram utilizados os resultados e parametros do planeta mostrados na
Tabela[3.1] Os resultados obtidos sdo mostrados na

Em uma primeira andlise, percebe-se que as curvas obtidas para os métodos de controle em Marte
e em Vénus apresentam comportamento semelhantes, com ordens de grandezas distintas devido aos
parametros dos sistemas. Dessa forma, em ambos os planetas, o Método 1 € o que provocou 0 maior
valor em médulo da acelerac@o de controle necessaria para realizar a correc@o orbital do veiculo. Logo,
esse ndo seria um bom método, uma vez que o consumo energético da manobra seria maior em relagao
aos outros 3 métodos. Nesse sentido, dentre os Métodos 2, 3 e 4, o que resultou nos menores valores
em moédulo da aceleracio de controle foi o Método 4, confirmando, portanto, a caracteristica low-thrust
dessa estratégia. Desse modo, nos casos apresentados adiante o foco da anélise serd o Método 4.

Em seguida, com relagdo a magnitude da resposta, nota-se que em Vénus, a aceleracio necessdria
para a correcao resultou em valores bem menores do que para Marte. Lembrando que a metodologia
de controle considera apenas o efeito da ndo esfericidade do planeta e, a regido de Vénus em que
foi realizada a andlise se encontra dentro do limite estabelecido na secdo 3.4, a baixa magnitude da
resposta para esse planeta pode beneficiar uma missao espacial através do aumento de sua vida util.

A partir da Figura 4.1 também € possivel avaliar qualitativamente o efeito dos elementos orbitais
para cada um dos métodos na obten¢do da aceleracdo de controle. Devido ao comportamento seme-
lhante das curvas as observacgdes sobre o efeito desses parametros se estende para ambos os planetas
comparados. Nesse contexto, observa-se que a aceleragdo resultante apresenta maior valor em médulo
para os menores valores de a, ou seja, para regides mais proximas a superficie do corpo orbitado a
aceleracdo necessdria para realizar a corre¢ao serd maior. Quanto a excentricidade, nota-se que a
aceleracdo € maior para as Orbitas de elevado e, pois quanto maior o valor de e menor a distancia
de periapsis do veiculo, mais préximo o veiculo passard do planeta e mais perturbada a 6érbita do
veiculo naquele ponto. Podemos notar também que para 0,0 < e < 0,4, o valor dessa aceleracao

€ praticamente constante em todas as estratégias de controle. Para inclina¢des inferiores a 60° e
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superiores a 120°, a aceleracdo de controle sofre grandes variagdes, enquanto que para as regides de
¢ em torno da condi¢do polar (z = 90°), o valor da aceleracdo tende a um valor constante para os
métodos 2, 3 e 4. Por fim, quando analisamos o grafico da aceleracdo de controle em funcao de w,
pode-se ver que para 0° < w < 180° a aceleracdo de controle tem valores constantes para o caso de
Marte enquanto que para o caso de Vénus os métodos 3 e 4 tem o0 mesmo comportamento, sendo
praticamento constante para 60° < w < 120°. J4 para os métodos 1 e 2, a aceleracdo de controle no

intervalo considerado, tem um comportamento senoidal no qual o seu valor maximo € em torno de 90°.

Figura 4.1 — Variagao da aceleracdo de controle, para os quatro métodos de andlise, em fun¢do de a, e
e ¢ em (a) Marte ( resultados na coluna a esquerda) e (b) Vénus (resultados na coluna a
direita). As condi¢des iniciais da 6rbita sdao: @ = 10.000 km, : = 30°, e = 0,2, w = 0°,
Q=0eM = 0°.
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Por fim, para compreender melhor a relacio entre os parametros orbitais, avaliou-se a inter-relacio
desses elementos para Vénus considerando apenas o método low-thrust (Método 4). Para tanto fez-se
trés casos de andlise: no primeiro caso fixou-se e = 0, 01 (6rbita praticamente circular) e obteve-se
a superficie da aceleracao de controle para 8000 < a < 16000km e 5 < ¢ < 175°; no segundo caso
fixou-se a = 10.000km e variou-se 0,01 < e < 0,8 e 5 < ¢ < 175°%; no ultimo caso fixou-se ¢ = 45°

e variou-se 0,01 < e < 0,8 e 8000 < a < 16000km. As superficies resultantes sdo apresentadas na

F1g 4

Neste caso € importante ressaltar que os motivos da escolha dos dados da andlise foram uma
adaptacdo a caracteristicas de orbitas congeladas e para melhor atender aos limites do método de
controle. Nesse sentido, a escolha do valor fixo de e no primeiro caso, foi porque as érbitas congeladas
tipicas tendem a apresentar excentricidades quase circular. Além disso, em todos os casos o valor de a
foi escolhido para contemplar os valores estabelecidos na se¢ao 3.4. Ja no terceiro caso, o valor fixo de
1 foi escolhido com base no trabalho de Filho (2020), onde mostrou-se que 6rbitas congeladas nessa
regido de valores de inclinacdo tendem a condicdes estdveis dos elementos orbitais. Por dltimo, no
intervalo de ¢ desconsiderou-se a regido em que sin(7) seria proximo a zero, pois de acordo com as eqs.

(2.69) e (2.35) isso resultaria em uma singularidade.
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Figura 4.2 — Superficie da aceleragio de controle em m /s* para o método low-thrust e fungdo de (a) a
ei,(b)ee, (c)eea.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Para os gréficos obtidos, a[Figura 4.2|a) representa o primeiro caso de anilise, onde nota-se a

presenca de uma grande variacio da aceleragcdo de controle em regides mais proximas a superficie
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de Vénus, mais especificamente para valores de a entre 8.000 e 11.000km, esse fato ocorre em todo
o espectro de inclinagd@o. J4 o segundo caso é apresentado na [Figura 4.2(b), nela vé-se que ocorre
uma elevada influéncia da excentricidade quando e atinge valores mais préximos a 1. Tal efeito é
acentuado nas regides limites de inclinagdo. Por tltimo, o terceiro caso é mostrado na[Figura 4.2{c),
nesta situacio os fatores que resultam nos maiores valores para a aceleracdo de controle sdo as regides
proximas a superficie de Vénus e de alta excentricidade.

Em suma, das observacgdes acima pode-se dizer que para o método low-thrust, visando a redugao
do gasto energético, as regides que seriam mais adequadas para a aplicacdo da correcdo sdo as de
excentricidade no méximo 0,4, inclinacdes mais distantes de 0° e 180° e semieixo maior mais proximo
da regido onde ocorre o equilibrio das perturbacdes devido a ndo esfericidade de Vénus e a presenga
do Sol.

42 AVALIACAO DAS ORBITAS CONGELADAS NAS REGIOES DE INTERESSE AO REDOR
DE VENUS

Anteriormente foi apresentado o comportamento do método de controle para uma 6Orbita arbitréria,
com o objetivo de discutir o comportamento geral dessas situagdes. Nesta secdo, o intuito € investigar
orbitas cujas condic¢des iniciais sdo de uma Orbita congelada. Para tanto, respeitando os limites

de anélise estabelecidos na metodologia, selecionou-se 20 orbitas com valores de semieixo maior
9.000 < a < 15.000 km (ver secdo 2.6, para Grbitas com:

* Inclinacao abaixo da critica: sdo as drbitas que tende a inclinagdo critica. Os valores de
inclinacdo dessa regido, no primeiro quadrante, variam entre 0 e 60°. Desse modo, selecionou-se

dois casos de estudo, sendo i = 35° e 7 = 45°.

* Regiao de inclinacao critica: sao as 6rbitas congeladas que tendem a uma maior instabilidade.

Considerando o primeiro quadrante, escolheu-se o caso em que ¢ = 62°.

* Regiao de inclinacio polar: ¢ a familia de 6rbitas que compreende o entorno de 7 = 90°. Para

essa regido selecionou-se os casos de ¢ = 75° e 1 = 85°.

Para cada um dos casos tomaram-se quatro valores de a e com as eqs. e (2.39)) calcularam-se
os elementos orbitais da orbita inicial do veiculo. O resultado de e e w para cada valor de 7 e a é
apresentado na Tabela[d.1] Os demais elementos foram considerados nulos (€2 = M = 0°).

Portanto, com as considera¢des acima, na Tabela[d.1]as orbitas de 1 a 8 sdo casos compreendidos
na regido de abaixo da inclinago critica. Ja as drbita de 9 a 12 referem-se a regido de inclinacdo critica.
As demais pertencem a regido de inclinagao polar.

A partir das condig¢des inciais do veiculo espacial, fez-se a integracdo numérica da equacao de
movimento do veiculo por um tempo de 30 periodos orbitais de Vénus considerando, inicialmente,
os coeficientes dos harmonicos esféricos de grau e ordem 15 e, em seguida, somente os coeficientes
dos harmonicos zonais J,, J3 e J4. Nesse contexto, as se¢des a seguir apresentam a evolucao orbital
de w e e, 0 mdédulo da aceleracdo de controle e da variacdo de velocidade para cada 6rbita. Para isso,

empregou-se a estratégia low-thrust.
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Tabela 4.1 — Condig¢des iniciais das 6rbitas congeladas selecionadas para o estudo.

Orbita ¢ (grau) a (km) e w (grau)

1 9000  0,0867 90
2 35 11000 0,0721 90
3 13000 0,0616 90
4 15000 0,0537 90
5 9000 0,1498 90
6 45 11000 0,1104 90
7 13000 0,0884 90
8 15000 0,0741 90
9 9000 0,0583 270
10 62 11000 0,0897 270
11 13000 0,1535 270
12 15000 0,3714 270
13 9000 0,184 90
14 75 11000 0,1413 90
15 13000 0,1155 90
16 15000 0,098 90
17 9000 0,258 90
18 35 11000 0,1748 90
19 13000 0,1346 90
20 15000 0,1104 90

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

4.2.1 Regiao de inclinacao abaixo da critica

Nesta secao sdo apresentados os resultados obtidos para a regiao de inclinagio abaixo da critica,
ou seja, as Orbitas de 1 a 8 da Tabela[d.I] Para realizar a aplicagdo do controle orbital adotou-se duas
estratégias: a primeira € considerar um limite mdximo na variag@o de w, ja a segunda o limite é imposto
sob a variagcdo de e. Dessa forma, se a evolugdo orbital do elemento analisado for superior a essa
variagdo, aplica-se a correcdo orbital. A seguir sdo discriminados os limites dessas variagdes na regido

de estudo.

4.2.1.1 Limitando w

A evolugdo orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus para as Orbitas de ¢ = 35° € apresentada
na e para i = 45° na Nessas Figuras, a coluna da esquerda representa a evolugio
do elemento orbital para o potencial gravitacional de Vénus até coeficientes dos harmonicos esféricos
de grau e ordem 15, ao passo que na coluna da direita € a evolucao orbital considerando somente os
coeficientes dos harmdnicos zonais J,, J3 e J;.

Inicialmente, nota-se que para i = 35° o comportamento das curvas apresentam semelhancas
quanto as perturbagdes, ou seja, na [Figura 4.3|(a) e (b) ocorreu uma menor perturbagio de w com a
elevagao do valor de a. Entretanto, as curvas para o caso de coeficientes dos harmonicos esféricos até
grau e ordem 15 apresentaram perturbagcdes de curto periodo ndo presentes no caso de harmdnicos
zonais. Discutir a origem dessas perturbacdes e demais caracteristicas nao sdo objetivos deste trabalho,

portanto, tal comportamento nao serd aprofundado.
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Por sua vez, para 7 = 45° o comportamento das curvas foi semelhante nas duas situacdes. Como
no caso de 35°, percebe-se que o aumento de a reduz o efeito perturbativo em w.

Figura 4.3 — Evolugdo orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢+ = 35° considerando (a)

os coeficientes dos harmdnicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) os coeficientes dos
harmonicos zonais J,, J; € J,.
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Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Figura 4.4 — Evolug@o orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus e 7 = 45° para (a) os coeficientes

dos harmonicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) os coeficientes dos harmonicos zonais
JQ, Jg € J4.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

A partir dos resultados obtidos das integracdes numéricas da equacao de movimento do veiculo
avaliou-se a aplicacdo do método de controle e o tempo em periodos orbitais de Vénus (PO) que
€ necessdrio aplicar a corre¢do da Orbita. Para tanto, visando a redu¢do do consumo energético,
estabeleceu-se um limite de variagdo de pequenos angulos para w, de modo que escolheu-se como
limite Aw = 3° e Aw = 5°. Portanto, aplicando o controle quando a érbita atingia essas restricdes de

variagdo obteve-se os resultados expressos na Tabela[d.2] Uma observagdo importante é que, na tabela
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a seguir e das proximas secdes, os tragcos indicam as Orbitas que ndo atingiram o limite de varia¢do
imposto.

Tabela 4.2 — Aplicagdo do método low-thrust para as Orbitas da regido de inclinagdo abaixo da critica,
considerando Aw = 3° e Aw = 5°.

w = 3° Aw = 5°

Avry (m/s) Fomin (m/5?) Tempo (PO) Avry (m/s)

Orbita Coeficientes dos Harménicos esféricos Tempo (PO) Fmin (m/5%)

1 Até 15 29,94 4,689976 x 107*  4,982756 x 10~° - - -
Joy J3 € Jy 10,25 2,277138 x 10~*  2,162191 x 10~% 21,00 6,790086 x 10~* 7,213975 x 10~®
2 Até 15 - - - -
Joy Jy € Jy - - - i}
3 Até 15 - - - -
Joy Jz € Jy - - - -
4 Até 15 - - - -
Joy Jy € Jy - - - -
5 Até 15 3,84 2,009248 x 107 2,134711 x 1078 6,06 1,652500 x 10~*  1,755659 x 108
Joy J3 € Jy 5,29 1,213943 x 10~*  1,289677 x 10~ 9,11 3,539702 x 107°  3,760613 x 10~
6 Até 15 12,47 4,312733 x 107°  3,390944 x 10~ 21,11 1,412856 x 107° 1,110886 x 10~*
Joy J3 € Jy 13,15 1,958010 x 10> 1,539524 x 10~° 22,09 3,297344 x 107°  2,592613 x 10~
7 Até 15 21,04 9,328959 x 1076 5,709313 x 10710 -
Joy J3 € Jy 19,09 1,008762 x 10™°  6,173598 x 10710 -
8 Até 15 22,04 8,624988 x 1076 4,258820 x 10710 -
Jay J3 € Jy 20,11 1,131726 x 107° 5,588189 x 10~ 1° -

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Da Tabela 4.2 nota-se que os casos de i = 35° (6rbitas 1 a 4), em geral, ndo sofreram variagdo que
ultrapassasse o limite de controle, portanto, ndo foi necessario aplicar nenhuma corre¢do. Entretanto,
ha uma excec¢do para a orbita 1, esse caso resultou na necessidade de aplicacdo de controle para
um tempo de 29,94 periodos orbitais de Vénus, quando considera-se os coeficientes dos harmonicos
esféricos até grau e ordem 15. Ao passo que, para apenas os coeficientes dos harmdnicos zonais J, J3
e Jy, a aplicacdo do método foi necessdria para os dois limites.

Ademais, para as Orbitas de ¢ = 45° (5 a 8) o método foi aplicado em todos os casos quando
Aw = 3° e necessdrio apenas para os casos mais proximos a superficie (6rbitas 5 e 6) quando o limite
de variacdo era de 5°. Para esses casos nao houve uma grande diferenca no tempo de aplicagiao da
corregao.

Diante desses dados, pode-se verificar que o valor da menor inclinagdo aparenta promover uma
maior estabilidade da érbita do veiculo e, portanto, reduz-se a necessidade da aplicagdo do método
de correcdo. Além disso, para esses casos em que a Orbita é originalmente congelada, e que somente
a perutrabacao da ndo esfericidade do planeta é levada em consideracdo, a variagdo de velocidade

necessdria para retomar condi¢des congeladas € menor.

4.2.1.2 Limitando e

As mesmas Orbitas analisadas para a variacdo de w sdo novamente estudadas, s6 que agora o
elemento orbital considerado para a aplicacdo do método de controle é a excentricidade. Nesse sentido,
a[Figura 4.5 apresenta a evolugdo orbital de e para i = 35° e a[Figura 4.6|para i = 45°. Nessas Figuras
(a) € a evolugdo considerando os coeficientes dos harmonicos esféricos até grau e ordem 15 e (b)

considerando somente os coeficientes dos harmonicos zonais J,, Js € J,.
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Na nota-se que e permanece praticamente constante para os casos mais distantes da
superficie de Vénus, ao passo que, a maior variacao de e ocorre para a Orbita de menor a. Tal efeito
pode ser visto nos dois casos de potencial gravitacional. Além disso, assim como foi observado na
evolucao orbital de w, o caso de e para harmdnicos até grau e ordem 15 € marcado pela presenca de
perturbacdes de curto periodo, as quais nao serdo aprofundadas.

Jé na[Figura 4.6 é possivel observar que a evolugdo orbital de e em ambos os casos é basicamente

o0 mesmo, ndo apresentando grandes diferencas qualitativas.

Figura 4.5 — Evolugdo orbital de e em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 35° considerando (a)
os coeficientes dos harmdnicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) coeficientes dos
harmonicos zonais J5, J3 e Jy.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Figura 4.6 — Evolugdo orbital de e em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 45° considerando (a)
coeficientes dos harmonicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) os coeficientes dos
harmonicos zonais J, J;5 € Jy.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

Com a evolugdo orbital de e no tempo, avaliou-se a aplicagdo do controle orbital para dois

casos limites de variacdo de e. Considerando o comportamento regular da excentricidade de drbitas
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congeladas definiu-se pequenas variacdes neste parametro estabelecendo, portanto, como limites
Ae = 0,001 e Ae = 0,01. A Tabela[d.3|apresenta os dados de aceleragdo de controle, variacdo de
velocidade e tempo de evolucdo em que deve ocorrer a manobra, para quando foi necessario aplicar a

estratégia low-thrust.

Tabela 4.3 — Aplicacao do método low-thrust para as Orbitas da regido de inclinag@o abaixo da critica,
considerando Ae = 0,001 e Ae = 0,01.

Ae = 0,001 Ae = 0,01
Orbita Coeficientes dos harménicos esféricos Tempo (PO) Avry (m/s) Foonin (m/8%) Tempo (PO) Avry (m/s) Fonin (m/5%)
1 Até 15 0,14 1,511228 x 1075 1,605559 x 10~ - - -
Jay Jy € J 9,72 2,401376 x 10~*  2,551320 x 10~% . . .
2 Até 15 0,28 3,063350 x 107°  2,408610 x 107° - - -
A A - - - } B B
3 Até 15 0,42 2,716436 x 107> 1,662443 x 10~° - - -
Joy J3 € Jy 8,29 2,009047 x 107°  1,229525 x 107° - - -
4 Até 15 5,15 2,005223 x 10™° 9,901302 x 10710 - - -
Joy Js € Jy 534 1,864137 x 1075 9,204612 x 10~1° - - -
5 Até 15 0,18 1,778131 x 10™*  1,889080 x 10~8 16,19 6,418413 x 10™* 6,818728 x 10~
Joy J3 € Jy 7,74 4,998744 x 107°  5,310861 x 107° 21,49 5,630641 x 10~*  5,981900 x 108
6 Até 15 0,42 4,912737 x 107°  3,862675 x 107° - - -
Jay Jy € Ju 21,78 5,203003 x 1075 4,091035 x 10~° B, . .
7 Até 15 3,42 2,345032 x 107> 1,435141 x 10~ - - -
Joy J3 € Jy 5,34 2,248733 x 10™°  1,376207 x 107° - - -
8 Até 15 2,38 1,561940 x 10™°  7,712431 x 10710 - - -
A AWA 426 1,558504 x 10~%  7,695451 x 10~10 . . -

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

A partir da Tabela pode-se verificar que para os casos de ¢ = 35° (6rbitas 1 a 4) houve
necessidade de aplicagdo do método em quase todos os casos para Ae = 0,001, a excegdo é a orbita
2 para harmonicos zonais. Ademais, em nenhuma das situacdes em que Ae = 0,01 foi necessario
corrigir a trajetéria. Das Orbitas que necessitaram correcdo em ambas as situacdes de potencial
gravitacional, o tempo para a aplicagcdo da estratégia naquelas em que considerou-se os coeficientes
dos harmonicos esféricos até grau e ordem 15 foi bem menor do que para o caso dos coeficientes dos
harmonicos zonais Js, J3 € Jy.

Quanto as orbitas de ¢ = 45° (5 a 8), todas necessitaram da aplicacdo da estratégia de controle
quando Ae = 0,001 e apenas a Orbita 5 atingiu o limite de Ae = 0,01. Assim como no caso de
1 = 35°, o tempo para a aplicacdo da manobra foi menor quando levou-se em consideragdo mais
harmonicos do potencial gravitacional.

Por fim, os valores de varia¢ao de velocidade necessdrios para a concretiza¢ao da correcio apresenta
pequeno médulo, mas ao contrdrio do que é observado na Tabela[4.2] neste caso a ordem de grandeza

foi a mesma na maior parte das situagdes analisadas.

4.2.2 Regido de inclinacao critica

A segunda regido de estudo € a de inclinagdo critica, cujas condicdes iniciais sdo apresentadas na
Tabela[d.1|pela orbitas de 9 a 12. Serd retomado o mesmo procedimento de andlise da regido anterior.

A seguir serdo apresentados os resultados para a limitagao de w e e.
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42.2.1 Limitando w

A evolugdo orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus para a orbita de : = 60° é apresentada
na|Figura 4.7

A [Figura 4.7(a) mostra a evolugdo para coeficientes dos harménicos esféricos até grau e ordem 15,
nela pode-se observar que a variagdo de w da 6rbita 9 € mais intensa do que as demais, além disso,
diferentemente do que foi visto na regido de inclinacao abaixo da critica, nesta regido de inclinacdo
critica as orbitas ndo tendem a uma maior estabilidade com o aumento da distancia em relacdo a
superficie do planeta, ja que, com excecdo da Orbita 9, elas estdo concentradas em uma mesma faixa
de variacdo de valores.

Por sua vez a[Figura 4.7(b) apresenta a evolucdo para os coeficientes dos harménicos zonais Jo, J3
e J;. Neste caso, diferentemente de tudo do que foi observado até agora, as 6rbitas mais préximas
a superficie tenderam a uma maior estabilidade no comportamento do elemento orbital. Ademais, a

variacdo dos dados na prépria curva nao € tao intensa como para o caso de (a).

Figura 4.7 — Evolucao orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus e i =
até ordem e grau 15 e (b) harmonicos zonais.

62° para (a) harmoOnicos

275 T 275
——a =9000 km
——a = 11000km
270 a = 13000 km 270
——a = 15000 km
265 265
= =)
© ©
@ 260 @ 260
3 3
255 255 1
=a =9000 km
——a = 11000km
250 2501 a=13000km| |
——a =15000 km
245 L L L L L 245 L L L L L
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
Periodos orbitais de Vénus Periodos orbitais de Vénus
(2) (b)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

A partir da evolugdo orbital de w em 30 PO e considerando, novamente, o limite Aw = 3° e
Aw = 5°, na Tabela[.4] sdo apresentados os resultados da aplicacdo do método de controle para as

Orbitas da regido critica que ultrapassaram o limite estabelecido.

Tabela 4.4 — Aplicagao do método low-thrust para a 6rbita da regido de inclinagao critica, considerando
Aw = 3°e Aw = 5°.

Aw = 3° Aw = 5°
Orbita Coeficientes dos harmonicos esféricos Tempo (PO) Avrg (m/s) Fenin (m]5%) Tempo (PO) Avry (m/s) Fmin (m/5%)
9 Até 15 5,36 2,369547 x 10~°  2,517511 x 10~° 8,62 2,229989 x 107> 2,369220 x 10—9
Joy J3 € Jy 10,84 1,915082 x 107> 2,034654 x 107° 17,83 3,193945 x 1075 3,393358 x 107
10 Até 15 8,56 1,268983 x 10> 9,977891 x 10~1° 12,91 2,369012 x 107°  1,862706 x 10~
Joy J3 € Jy 8,96 5,640435 x 1079 4,439530 x 10710 14,95 1,496646 x 107> 1,176787 x 10~
1 Até 15 6,66 1, 833980 x 10"? 1,122408 x 107° 11,84 1,354948 x 1077 8,292250 x 10~'2
Joy J3 € Jy 7,58 1,893572 x 10°  1,158891 x 10~* 12,07 1,037997 x 107°  6,352544 x 10710
2 Até 15 6,58 3,418728 x 10-% 1, 688134 x 10°° 10,88 3,039305 x 101 1,500727 x 10-°
Joy J3 € Jy 6,73 3,376529 x 107*  1,667244 x 10~8 11,15 3,180592 x 10—4  1,570534 x 1078

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.
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Na Tabela acima pode-se verificar que todas as Orbitas estudadas necessitaram da aplicacdo do
controle orbital para manter condi¢des congeladas. Além disso, nota-se que, em geral, ambos os
casos de configuracao do potencial gravitacional resultaram em tempo semelhante de aplicacdo da
estratégia. A Unica excecdo € a Orbita 9, na qual a evolugdo para apenas os coeficientes dos harmdnicos
zonais Jo, Js € J, beneficiou a missdo, pois aumentou consideravelmente o tempo para a aplicagdo do
método. Por fim, como foi observado nas drbitas da regido de baixa inclinacdo, o médulo da variagao

de velocidade e da acelerac@o de controle apresentaram valores de pequena ordem de grandeza.

4.2.2.2 Limitando e

Por fim, para avaliar esta regiao quanto a evolucao de e, elaborou-se as curvas de evolucao desse
parametro em 30 PO, conforme € apresentado na[Figura 4.8

Figura 4.8 — Evolucao orbital de e em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 62° considerando (a)
coeficientes dos harmonicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) os coeficientes dos
harmonicos zonais Js, J3 e Jy.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor.

A |Figura 4.8(a) mostra a evolucdo considerando os coeficientes dos harmonicos esféricos até grau
e ordem 15 e, por sua vez, a[Figura 4.8(b) apresenta a evolugdo considerando os coeficientes dos
harmonicos zonais .J5, J3 e J;,. Em ambas observa-se que a variagdo de e da 6rbita 12 € mais intensa

do que das demais e, além disso, a perturbacdo de e € praticamente a mesma para as duas situacoes.

Tabela 4.5 — Aplicacdo do método low-thrust para as Orbitas da regido de inclinagdo critica, conside-
rando Ae = 0,001 e Ae =0, 01.

Ae = 0,001 Ae = 0,01
Orbita Coeficientes dos harmonicos esféricos Tempo (PO) Avry (m/s) F. in (m/5?) Tempo (PO) Avry (m/s) Fopin (m/8?)
Até 15 6,17 3,239173 x 107> 3,441425 x 107° - - -
9
Joy J3 € Jy - - - - - -
1 Até 15 20,19 2,251615 x 10°  1,770423 x 10" - - -
Toy Jz € Jy 28,27 2,942318 x 105 2,313531 x 10~° . . .
1 Até 15 18,36 9,037216 x 10~° 5,530892 x 10~1° - - -
Jo, Jy e Jy 20,28 7,466439 x 107¢  4,569571 x 10~1° - - -
12 Até 15 2,65 3,544317 x 10~*  1,750122 x 1078 29,19 1,880099 x 10~* 9,283904 x 10~
Toy Jo € Jy 2,64 3,652599 x 104 1,803596 x 10~ - - -

Fonte: Elaborado pelo préprio autor.
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A partir da evolugdo orbital de e em 30 POV e considerando o limite Ae = 0,001 e Ae = 0,01,
na Tabela sdo apresentados os resultados da aplicagdo do método de controle para as Orbitas da
regido critica que ultrapassaram o limite estabelecido. Nessa Tabela vé-se que para a érbita de maior
valor de a (caso 12) resultou no menor tempo para a ocorréncia do controle. Além disso, quando
considerado o limite de 0,001 para Ae, apenas o caso de coeficientes dos harmonicos zonais (Jo, J3
e Jy) para a 6rbita 9 nado resultou em alguma correcao, ao passo que para o limite de 0,01, apenas o
caso de coeficientes dos harmonicos esféricos até grau e ordem 15 da 6rbita 12 atingiu esse patamar.
Em todos os casos, para ambas as situacdes de potencial gravitacional, o resultado do médulo da
variacdo de velocidade e o da aceleracao de controle foi de mesma ordem de grandeza e de valor
numérico muito préximo. Contudo, essa regularidade nao é observada quando se compara o tempo

para a aplicagdo do método.

4.2.3 Regiao de inclinacio polar

A terceira e ultima regido € aquela de inclinac@o polar. As condi¢des iniciais para as Orbitas dessa
regido sdo identificadas pelos casos de 12 a 20 na Tabela[d.1] Nesta se¢do serd realizado o mesmo
procedimento de andlise que foi empregado anteriormente. Nesse contexto, serdo apresentados a seguir

os resultados para a limitagdo de w e e.

4.2.3.1 Limitando w

A evolugdo orbital de w em 30 PO de Vénus para as 6rbitas de : = 75° é apresentada na[Figura 4.9}
enquanto que para ¢ = 85° é apresentada na[Figura 4.10] Em ambas (a) refere-se a evolugdo evolugio
de w considerando os coeficientes dos harmdnicos esféricos até grau e ordem 15 e (b) somente os
coeficientes dos harmonicos zonais Js, J3 e Jy.

Para as duas inclinagdes, percebe-se pelas Figuras que com excec¢ao dos casos a = 9000km, a
evolucdo de w foi semelhante em comportamento das curvas e em mddulo de variacao devido as
perturbacdes. Contudo, o caso de menor a resultou em um comportamento andémalo as demais, de
modo que no caso de ¢ = 75° ocorre um comportamento crescente com a maior variagdo de w em
modulo, quando comparado as outras Orbitas na situagdo em que considera-se mais harmonicos na
integracdo. Por outro lado, quando leva-se em conta apenas os harmo6nicos zonais, 0 comportamento
para esse caso de a € levemente decrescente e resulta na 6rbita com a menor variagdo em moédulo do
parametro orbital.

O fato descrito acima também pode ser observado para as Orbitas de ¢ = 85°. Nessa situagio,
com excecdo de a = 9000km, o casos avaliados mantém variacdes semelhantes em modulo e com-
portamento das curvas tanto em (a), quanto em (b). J4 para o caso de menor a, em (a) ocorre um
comportamento decrescente com a maior variacdo em moédulo, ao passo que em (b) o comportamento

é crescente, mas a variacdo em moddulo € a menor dentre as demais.
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Figura 4.9 — Evolugdo orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 75° para (a) coeficientes
dos harmdnicos esféricos até ordem e grau 15 e (b) os coeficientes dos harmonicos zonais

JQ, J3 € J4.
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Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Figura 4.10 — Evolucgao orbital de w em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 85° considerando (a)
coeficientes dos harmodnicos esféricos até grau e ordem 15 (b) os coeficientes dos
harmonicos zonais .J,, Js € Jy.
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Fonte: elaborado pelo proprio autor.

Em seguida, do mesmo modo que foi realizado para as outras regides, definiu-se os limites de
variagdo: Aw = 3° e Aw = 5°. Dessa forma verificou-se quais das orbitas necessitariam da aplicagdo
do controle, de forma que o resultado deste procedimento € apresentado na Tabela[d.6] Pode-se notar
que, quase todas as Orbitas necessitaram da aplica¢do do controle para a correcao orbital e, dos dados
da Tabela nota-se que o aumento de a causou a reducio no tempo de aplicacdo do método de controle
em ambas as situacdes de 7 consideradas. Além disso, para a orbita de a = 9000km percebe-se a
dréstica diferenca no tempo necessario para a correcao, de modo que esse resultado vai ao encontro do
que foi discutido sobre a evolugdo orbital de e nos casos estudados. Por fim, vé-se que a ordem de

grandeza e o médulo se mantém para uma determinada 6rbita em relagdo aos harmoénicos considerados.
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Tabela 4.6 — Aplicacao do método low-thrust para as Orbitas da regido de inclinagao polar, considerando
Aw = 3°e Aw = 5°.

Aw = 3° Aw = 5°
Orbita Coeficientes dos harménicos esféricos Tempo (PO) Avry (m/s) Fnin (M /%) Tempo (PO) Avry (m/s) Fo i (m/s?)
13 Até 15 6,38 1,786171 x 10~*  1,897581 x 1073 9,67 1,738975 x 10~%  1,847518 x 1073
Joy Js € Jy 23,16 2,797203 x 10-*  2,971717 x 10 ; - -
14 Até 15 10,28 6,682263 x 107> 5,254006 x 107 15,74 5, 767753 X 10":‘ 4,535086 x 107°
Jay T € Jy 7.46 6, 748702 x 1075 5,306254 x 10~ 12,48 6,451901 x 107 5,072884 x 10~?
15 Até 15 5,18 2,393007 x 107> 1,464512 x 1077 9,25 2,232244 x 10’? 1,366120 x 107
Jo, J3 € Jy 5,24 2,624481 x 107> 1,606161 x 10~ 8,62 2,216708 x 107> 1,356608 x 10~
16 Até 15 4,10 1,047788 x 107 5,173722 x 10710 7,10 8,554705 x 1070 4,224100 x 1010
Joy Js € Jy 4,15 1,201881 x 10~  5,934564 x 10~10 6,68 9,001472 x 1075 4, 444691 x 10~10
17 Até 15 2,74 1,421513 x 1073 1,510282 x 1077 4,88 1,401093 x 10~3  1,488590 x 107
Jo, J3 e Jy 13,07 1,435820 x 1073 1,528408 x 1077 21,79 1,418301 x 1073 1,506865 x 107
18 Até 15 6,11 2,049941 x 10~*  1,611809 x 1078 10,32 2,060154 x 10~%  1,619820 x 10~8
Jay Js € Jy 8,14 2,178970 x 104 1,713251 x 10~ 13,52 2,199070 x 10~*  1,729036 x 10~
19 Até 15 4,64 5,978709 x 10~>  3,658950 x 1077 7,73 5, 358486 x 10"? 3,279408 x 107°
Joy Jy € Jy 4,84 5,480544 x 107> 3,354105 x 107 8,16 5,719416 x 107> 3,500252 x 10~
20 Até 15 3,67 2,285595 x 107> 1,128575 x 107 6,14 2,023764 x 107> 9,992863 x 1010
Jay Js € Jy 3,67 2,347996 x 10 1,159386 x 10~ 6,20 2,722430 x 10 1,122064 x 10~?

4.2.3.2 Limitando e

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Por tltimo, quanto a evolugdo orbital de e a[Figura 4.TT]apresenta o comportamento para i = 75° e
a[Figura 4.12] para i = 85°. Em ambas o caso (a) refere-se a evolugdo para o potencial gravitacional
de Vénus com os coeficientes dos harmonicos esféricos de grau e ordem 15 e (b) com apenas os
coeficientes dos harmdnicos zonais J, J3 € Jy.

Figura 4.11 — Evolucdo orbital de e em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 75° considerando (a)
os coeficientes harmonicos esféricos até grau e ordem 15 e (b) os coeficientes dos
harmonicos zonais Jo, J3 € Ju.

0.2 T 0.2 .
——a =9000 km |}~ ——a =9000 km
A e NN e 3 = 11000kM | . =——a = 11000km
0.18 a = 13000 km 0.18 a =13000 km
=——2a = 15000 km =——2a =15000 km
0.16 1 0.16 1
© .14 s A~ e 014 F
012 A 012 A
0.1 WM 0.1 WWWM
008 L L L L L 008 L L L L L
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
Periodos orbitais de Vénus Periodos orbitais de Vénus
(a) (b)

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Para 1 = 75° nota-se a estabilidade dos casos quando a é 11000 ou 13000km, enquanto que a maior
variacao se deu para a igual a 15000km. Para a igual a 9000km percebe-se uma pequena variagcdo e
distinta quando compara-se os dois casos do potencial gravitacional, onde em a (a) ocorre variagdes

mais acentuadas do que em (b). As mesmas reagdes sao notadas para os casos de ¢ = 85°.
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Figura 4.12 — Evolucao orbital de e em 30 periodos orbitais de Vénus e ¢ = 85° considerando (a) os
coeficientes dos harmonicos esféricos até grau e ordem grau 15 e (b) os coeficientes dos

harmonicos zonais J, J3 e Jy.

0.3 i 0.3 ;
=2a = 9000 km =a =9000 km
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Periodos orbitais de Vénus Periodos orbitais de Vénus

(a)

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Tabela 4.7 — Aplicagdao do método low-thrust para as 6rbitas da regido de inclinagdo polar, considerando

Ae = 0,001 e Ae = 0,01.

(b)

Ae = 0,001

Ae=0,01

Orbita Coeficientes dos harmonicos esféricos Tempo (PO)

Avry (m/s)

Fomin (m/5%)

Tempo (PO)

Avry (m/s)

Fomin (/%)

13 Até 15 438 2,378600 x 10~%  2,526980 x 10~° -
Joy Js € Jy 4,26 2,411438 x 107™*  2,561856 x 108 -
14 Até 15 2,4 6,395945 x 1075 5,028891 x 1077 -
Joy Js € J4 3,31 6,617534 x 1075 5,203103 x 10~° -
15 Até 15 2,32 2,666186 x 10™°  1,631688 x 10~ -
Joy J3 € Jy 2,35 2,656714 x 10™°  1,625884 x 107? -
16 Até 15 2,28 1,392329 x 1077 6,874936 x 10~ 1° -
Joy Jy e Jy 2,29 1,379898 x 10~  6,813559 x 10710 -
17 Até 15 0,47 1,406833 x 1073 1,494677 x 10*i -
Joy Jy e Jy 7,58 1,442547 x 1073 1,532609 x 1077 -
18 Até 15 2,36 2,149427 x 10~% 1,690007 x 10~% -
Joy Jy e Jy 2,33 2,162742 x 10~*  1,700475 x 1078 -
19 Até 15 2,29 6,368106 x 1075 3,897235 x 1077 -
Joy Jy € Jy 2,30 6,383009 x 1075 3,906331 x 10~° - - -
20 Até15 1,33 2,729313 x 1075 1,347660 x 1077 29,808 1,586745 x 10~*  7,834992 x 1077
Joy Js € Jy 1,33 2,734403 x 1075 1,350172 x 107° - - -

Fonte: elaborado pelo préprio autor.

Considerando a evolugado orbital de e e adotando os limites Ae = 0,001 e Ae = 0,01 para a
aplicacdo do controle, obteve-se a Tabela[d.7} Dos dados obtidos é possivel observar que o tempo para
a aplica¢do do método € pequeno na maior parte dos casos em que houve o controle. Quando o limite
de variacdo foi maior, apenas um caso resultou na necessidade de corre¢do. Além disso, em geral
as Orbitas obtiveram valores de variacdo de velocidade, acelerac@o de controle e tempo de aplicacio
muito préximos, a unica excecao relevante € o caso 17, onde houve uma grande discrepancia no tempo.
Portanto, pode-se observar que a mudanca na quantidade de coeficientes dos harmdnicos esféricos nao
interferiu de modo significativo na maior parte dos casos e, essa regido se mostrou bastante estavel

para a evolucao da excentricidade.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho, foi realizado um estudo da aplica¢do de manobras de correcao orbital por empuxo
continuo, em Orbitas congeladas ao redor de Vénus. Para isso, considerou-se um sistema planetocén-
trico, onde Vénus € o corpo central, orbitado por um veiculo espacial que sofre a acdo perturbativa do
potencial gravitacional do planeta e pela presenta do terceiro corpo, o Sol.

Inicialmente, visto que o modelo de controle orbital considera em seu equacionamento apenas 0s
termos referentes a perturbacdo da nao esfericidade do planeta, obteve-se que a regido compreendida
entre a proximidade da superficie de Vénus e a regido onde ocorre o equilibrio das forcas perturbativas
sdo as regides que fornecema as condicdes iniciais propicias para o estudo. Em seguida, realizou-se a
validacdo de 4 métodos de controle a partir da reproducao de resultados apresentados na literatura,
processo que resultou em grande conformidade com os resultados esperados.

Nesse contexto, estudou-se o comportamento geral da aceleragdo de controle em fungdo dos
elementos orbitais de veiculos espaciais ao redor de Vénus, considerando as quatro estratégias de
correcdo orbital. Para isso, comparou-se o resultado do caso de Vénus com a reproducdo do caso de
Marte que foi apresentado em Wu, Jiang e L1 (2014), dessa forma, para ambos os casos tomaram-se
as condic¢Oes iniciais para a Orbita de Marte proposta na literatura. Dessa andlise percebeu-se que
o comportamento de a, e e ¢ € semelhante para os dois planetas; entretanto, o valor do médulo da
aceleracdo de controle foi sempre menor para Vénus. Neste caso, a missdo demandaria um menor
consumo de combustivel para corrigir uma 6rbita de um veiculo espacial ao redor de Vénus. Além
disso, em todos os casos foi possivel estabelecer que o método de controle continuo de baixo empuxo
(low-thrust) € o mais eficiente quanto ao consumo energético, uma vez que resultou no menor médulo
de aceleracdo de controle. Por fim, analisando de maneira detalhada o método low-thrust, obteve-se
que regides em que a < 11.000 km, e > 0,4 e para ¢ préximo a 0° ou 180°, o método resultou em uma
aceleracdo de controle mais elevada e, desse modo, essas regidoes ndo seriam ideais para a aplicagc@o do
método.

Ademais, avaliaram-se Orbitas com condic¢des iniciais inicialmente congeladas, integrando a
equacao de movimento considerando: (i) apenas os harmonicos zonais Js, J3 € J; e (ii) harmdnicos
esféricos até grau e ordem 15. Analisando e comparando os resultados das simula¢des numéricas
de ambos os casos verificou-se que para Orbitas mais proximas do planeta considerar somente os
harmdnicos zonais aumentou significativamente o tempo de aplicacdo da correcdo orbital, de modo
que, em algumas situa¢des ndo ultrapassou o limite de variacao dos parametros em 30 periodos orbitais.
Entretanto, para as regides mais distantes da superficie do planeta em ambos os casos o tempo para a
manobra foi préximo. Isso indica que, quando a condicao inicial da érbita € congelada, em regides
mais proximas ao planeta a quantidade de harmonicos esféricos € extremamente importante para a
missao.

Outro ponto importante é que, a partir das condigdes iniciais consideradas, a andlise feita limitando-
se a variacao de e resultou no maior tempo para a aplicacdo da manobra quando a inclinaco inicial dos

casos estavam compreendidas na regido de inclinacdo critica. Ao passo que, a limitacao da variacdo de
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w resultou no maior tempo até a necessidade de corre¢do quando as condi¢des iniciais para a inclinagao
assumiram valores abaixo da inclinagdo critica. Por tltimo, em ambos os casos de limitagao dos
parametros orbitais, as érbitas com condicdes inciais de drbitas polares culminaram na necessidade
da aplicacao da corre¢do precocemente quando comparado as outras situagdes. Esse fato indica que,
pensando na reducao do consumo energético, € mais interessante o planejamento de missoes fora da
regido de inclinagao polar. Contudo, dada a importancia dessa regido para as missdes de exploracao
planetéria, é fundamental o entendimento e planejamento da recorréncia dessas corre¢des para que
eleve-se a vida util da missdo.

Diante dos comentdrios expostos acima, o objetivo deste trabalho era empregar a metodologia
low-thrust aqui proposta, para encontrar algumas condi¢des orbitais que resultassem num menor
gasto energético em missdes planejadas a Vénus que visam o uso de orbitas congeladas. Portanto, os
resultados aqui obtidos constituem uma andlise geral e preliminar dos casos orbitais. Nesse sentido,

sugere-se como trabalhos futuros:

* Ampliar a anélise para um nimero maior de condi¢des iniciais de érbitas congeladas que estao

na regido de orbitas com inclinagdes criticas e na regido de Orbitas polares;

* Expandir as equagdes do método de calculo das condi¢des iniciais de 6rbitas congeladas e do
método controle para harmonicos esféricos com maior grau e ordem, a fim de verificar uma

maior precisdo dos resultados.
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