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RESUMO

O presente estudo tem como objetivo a analise e modelagem numérica baseada nas teorias
orbitais dindmicas para um propulsor de baixo empuxo do tipo Hall para érbita de manobra
durante a missdo Aster, na qual sera enviada uma sonda com origem na Terra até o asteroide
triplo 2001 SN263 para estudo do mesmo. Aster sera a primeira missao aeroespacial brasileira
de espaco profundo, em que havera grande repercussdo internacional com diversos objetivos
cientificos e estratégicos para a sociedade brasileira. Foram assim analisados os melhores
pontos de aproximacdo do asteroide e ap6s a escolha destes, realizada a engenharia reversa
para encontro do melhor dia para lancamento da sonda na Terra, bem como a respectiva
propulsdo necessaria, com intensidade e dire¢do constantes por todo o periodo da manobra. A
integracdo foi realizada com o uso do integrador MERCURY, e foi desenvolvido um
programa em linguagem de programacao C para analise da propulsdo que gere manobra com
a menor distancia entre sonda a ser lancada e a Terra, correspondente ao instante inicial. Foi
entdo realizado posteriores refinamentos na intensidade da propulsdo e foi encontrada a
manobra que atende aos requisitos estabelecidos no presente trabalho. Devido ao célculo do
consumo de propelente encontrado, sugere-se para futuros estudos que a propulsdo seja

mantida acionada em apenas uma parte da manobra, a fim de maior economia do propelente.

PALAVRAS-CHAVE: Modelagem numérica. Orbita de manobra. Propulsor Hall. Miss&o
Aster. Asteroide triplo 2001 SN263.



ABSTRACT

The present study has the objective of the analysis and the numerical modeling based on the
orbital dynamics theories for a low thrust Hall Truster in a maneuvering orbit during the Aster
mission, where it will be send an probe originated in Earth to the triple asteroid 2001 SN263
for it’s study. Aster will be the first Brazilian deep space aerospace mission, with huge
international repercussion and several scientific and strategic objectives for the Brazilian
society. The best approach points of the asteroid were analyzed and after choosing them the
reversal engineering has been done to find the best day to launch the probe, as well as the
required propulsion, maintaining the intensity and direction constants for all the maneuver
period. The integration was performed using the MERCURY integrator, a program was
created the programming language C for the analysis of the propulsion that generates the
maneuver with the lowest distance between the probe to be launched and the Earth,
corresponding the initial instant. Then it was made further refinements in the propulsion
magnitude and it was found a maneuver that meets the requirements that were established in
the present study. Due to the propellant consumption calculation that was found, it is
suggested for future studies that the propulsion should be mantained operating in only a part
of the maneuver, for a higher propellant economy.

KEYWORDS: Numerical modeling. Maneuvering orbit. Hall thrust. Aster mission. Triple
asteroid 2001 SN263.
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1 INTRODUCAO

Asteroides sdo corpos que orbitam o Sol sendo pequenos demais para serem
considerados planetas (ARAUJO, 2011). A maior parte dos asteroides do Sistema Solar esta
localizada entre as Orbitas dos planetas Marte e Japiter, regido designada como cinturdo
principal de asteroides. Aqueles que possuem origem neste cinturdo sdo designados Near-
Earth Asteroids (NEAS) (Winter et. al., 2011).

Acredita-se que a maioria dos NEAs possuem informag6es sobre a mistura quimica que
teria formado os planetas, conservando informacdes sobre a formacdo do Sistema Solar
(Winter et. al., 2011). Logo € de extrema importancia a exploracdo desses corpos por meio de

missdes aeroespaciais.

1.1 MISSAO ASTER

Devido a relevancia do estudo de asteroides, principalmente dos NEAS, pesquisadores
brasileiros realizardo sua primeira missao de Espaco Profundo, batizada de ASTER, com o
objetivo do lancamento de uma sonda espacial que fara a analise e exploracdo do asteroide
triplo 2001 SN263. A missdao também busca o desenvolvimento da pesquisa cientifica na area,
capacitacdo de estudantes e pesquisadores na area, qualificacdo em tecnologias espaciais pela
industria nacional e ainda possibilitara um ambiente inovador e promissor na sociedade
brasileira (Winter et. al., 2011).

O sistema 2001 SN263 foi descoberto em 2001, mas foi apenas em 2008, através de
observacBes astrondmicas feitas pelo Observatdrio de Arecibo, que se concluiu que era um
sistema triplo (ARAUJO et. al., 2012). A Figura 1 mostra o sistema 2001 SN263.
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Figura 1 — Foto do sistema triplo 2001 SN26

Fonte: Macau et. al. (2012).

O projeto ASTER definiu este asteroide como alvo e serd o unico até entdo a mandar
uma sonda espacial para o espaco profundo a fim de orbitar um asteroide triplo (MACAU et.
al., 2012) e levard o Brasil a patamares de producdo cientifica de exceléncia na area
aeroespacial e com grande evidéncia para sociedade cientifica internacional. Poderdo ser
respondidas diversas questdes a respeito da origem do sistema Solar, origem da Terra e como
assegurar a protecdo da Terra contra colisdes com corpos externos (ARAUJO et. al., 2012).

Os objetivos cientificos da missdo sdo a obtencdo de dados fisicos e dinamicos dos trés
corpos do sistema 2001 SN263, com a analise e coleta de dados sobre a composicao quimica,
composi¢do mineral, a morfologia e a textura da superficie de cada um dos corpos, estrutura,
campo gravitacional (ARAUJO et. al., 2012). Segundo Winter et. al. (2011), além desses
fatores sera analisado a massa, volume, velocidade de rotacdo dos corpos do sistema e estudo
dos demais parametros orbitais do sistema, para obter-se indicios sobre a formacao do sistema
triplo (Winter et. al., 2011).

O asteroide 2001 SN263 é constituido por um objeto central (2,6 km de diametro) e
outros dois menores (0,78 km e 0,58 km de didmetro), que descrevem Orbitas em volta do
corpo central (Winter et. al., 2019). De acordo com Aradjo (2011), os componentes fisicos e
orbitais de cada corpo do sistema 2001 SN263 podem ser observados na Tabela 1. O semi-

eixo maior, excentricidade e inclinacdo séo representados, respectivamente, por a, e, i.
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Tabela 1: Componentes fisicos e orbitais do sistema triplo 2001 SN263

Asteroid | Orbita a e i Raio Massa Periodo
e
Alfa Sol 1,99 ua 048 6,7° 1,3Km 917,47 x 10'™° 2,80 anos
Kg
Beta  Alfa 16,633 0,015 0,0° 0,39Km 24,04x10"°Kg 6,23 dias
Km

Gama  Alfa 3,804Km 0,016 13,87 0,29Km 9,77x10"°Kg 0,69 dias

Fonte: Araujo (2011)

Em relacdo aos instrumentos cientificos que estardo presentes na sonda a ser enviada
para a andlise estdo a cAmera imageadora, espectrometro infravermelho, espectrémetro de
massa e altimetro a laser (MACAU et. al., 2012). Sera feita a medicdo da composicdo
mineraldgica, quimica, superficie, estrutura, forma e campo gravitacional do asteroide. Como
0s asteroides sdo restos relativamente inalterados do processo de formacéo do sistema Solar e
0 asteroide 2001 SN263 possui caracteristicas de um meteorito primitivo (MACAU et. al.,
2012), podera ser possivel obter mais informagdes sobre a mistura quimica e as condi¢des dos
planetas do sistema Solar sobre 4,6 bilhGes de anos atras quando foram formados. A continua
com 0s mesmos objetivos citados por (ARAUJO et. al., 2012), a busca a exploracdo dos trés
corpos do sistema triplo para estudar sobre a dinamica do sistema além de poder fornecer
informacgdes da origem dos fragmentos, como um corpo unico inicial ou origens distintas.

O projeto sera conduzido através de uma parceria internacional que envolve
principalmente um acordo de cooperacdo tecnoldgica e cientifica com o Instituto de Pesquisas
Espaciais (IKI) da Academia Russa de Ciéncias, Moscou, Rassia. O instituto fornecera uma
plataforma de exploracdo espacial que serd modificada para atender as Solicitacdes do
projeto, bem como todo o apoio tecnoldgico, treinamento de equipe e apoio operacional e
infraestrutura necessarios. Outro parceiro russo serd o Centro de Pesquisas Keldysh, que
fornecera o suporte para o desenvolvimento final do sistema de propulsdo elétrica brasileiro,
bem como o sistema de propulsédo elétrica de reserva (ARAUJO et. al., 2012), e o Joint
Institute for VLBI na Europa (JIVE, Dwingeloo, Holanda) sugeriu seu apoio a missao
ASTER e realizara um rastreamento radio interferométrico preciso (ARAUJO et. al., 2012).

Do lado brasileiro, o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) sera o
responsavel e coordenador de todas as atividades de engenharia a serem realizadas no Brasil

para o desenvolvimento da espagonave, incluindo os desenvolvimentos para dispositivos de
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carga util para experimentos cientificos, sistema de propulsdo elétrica e partes da plataforma
(ARAUJO et. al., 2012).

Os dados cientificos gerados no contexto da misséo serdo recebidos, pré-processados e
posteriormente distribuidos aos grupos de pesquisa envolvidos por um centro de dados da
Missdo a ser instalado e operado pela Universidade Estadual Paulista Julio de Mesquita Filho
— Campus Guaratinguetd (UNESP) (ARAUJO et. al., 2012).

O projeto conta ainda com a colaboracdo direta de pesquisadores e engenheiros de
diversas outras instituicbes brasileiras, tais como da Universidade de Brasilia (UnB),
Universidade Federal do ABC (UFABC), Observatorio Nacional do Rio de Janeiro (ON),
Universidade de Sdo Paulo (USP), Universidade do Parana (UFPr), Universidade Federal do
Rio de Janeiro (UFRJ), Universidade Estadual de Feira de Santana (UEFS), Instituto
Tecnologico Aeronautico (ITA), Universidade Estadual de Campinas (UNICAMP), Instituto
Maud de Tecnologia (IMT), Universidade Federal Fluminense (UFF), e Museu de
Astronomia e Ciéncias Afins (MAST)

A espaconave deve ser projetada com base em uma espagonave Pilgrim Russa
desenvolvida pelo Instituto de Pesquisas Espaciais (IKI) da Academia Russa de Ciéncias. A
espaconave Pilgrim é movida eletricamente, sendo assim equipada com sistema de propulsdo
elétrica Solar (SEP). Este sistema oferece um empuxo continuo aumentando a capacidade de
manobra da espagconave. Esses ajustes serdo realizados por uma equipe conjunta brasileiro-
russa, e os modelos de voo serdo integrados e testados no Brasil. A visdo geral da espaconave

Pilgrim é dada na Figura 2.

Figura 2 — Desenho esquematico da espagonave Pilgrim

2

Fonte: Araujo et. al. (2012).
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Em funcdo da reducdo de custo de langcamento, a sonda deveré ser langcada como uma
carga Util secundéria de outra sonda e assim deve possui massa total baixa, e segundo Winter
et. al. (2011) , € esperada uma configuracdo de 150 kg de massa total da sonda, valor utilizado
nas simulacdes de oOrbita do presente trabalho.

Ha pesquisas de simulacio para a missio Aster como a de (Sukhanov et. al., 2010), em
que foi encontrado érbita de manobra 6tima com uso de propulsor de baixo empuxo. Porém o
trabalho fez o estudo com lancamento da sonda em julho de 2015 e encontro do corpo 2001

SN263 em 2019, algo que hoje néo é factivel.

1.1.1  Objetivos Tecnoldgicos da Missdo Aster

Os objetivos tecnologicos do projeto sdo diversos, como a validacdo de estratégias de
conducdo de sondas espaciais da Terra ao seu destino, baseadas nos principios de consumo
minimo de energia, sensoriamento remoto (cadmeras), teste de subsistemas de propulsdo por
plasma, controle de atitude e manipulacdo de dados e o desenvolvimento de estratégias de
integracdo e testes de sondas espaciais (WINTER et. al., 2011).

A missdo Aster trard ao pais 0 desenvolvimento de tecnologia, métodos e processos
espaciais relacionados ao desenvolvimento, integracdo e teste de satélites e seus subsistemas,
e assim permitira a aplicacdo de diversos projetos brasileiros desenvolvidos ou ainda em fase
de desenvolvimento da area espacial.

Héa grande foco no desenvolvimento desenvolvimento dos instrumentos de medicao que
serdo utilizados, como a camera de imagem e 0 espectrometro de massa, que planejadas para
serem construidas a fim de estimular empresas brasileiras a desenvolver produtos de alta
tecnologia em conformidade com as especificacbes espaciais. As empresas envolvidas nos
desenvolvimentos do projeto terdo seus procedimentos qualificados de acordo com os
requisitos de padrbes espaciais, 0 que lhes permitird entrar no restrito grupo de potenciais
fornecedores de programas espaciais (ARAUJO et. al., 2012). E ainda possui como principal
meta tecnoldgica a criacdo do propulsor de baixo empuxo, que teve inicio de desenvolvimento
ha alguns anos, pela Universidade de Brasilia e pelo Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais
(MORAES, 2008).

Além destas conquistas, serdo realizados o projeto térmico, fabricacdo da estrutura da
espaconaves que sera feita no Brasil, manobra de transferéncia orbital, navegacdo e

estratégias de controle de atitude, qualificagdo de componente, sistema de computador de



17

bordo (hardware e software), sistemas de confiabilidade, operacdo de segmento de Solo,
integracéo e teste do modelo de voo (ARAUJO et. al., 2012).

Ha ainda diversas oportunidades de uso da tecnologia desenvolvida na Aster para
futuras missdes brasileiras como os sistemas, componentes, dispositivos desenvolvidos e a
metodologia relacionada & dindmica do espaco. A equipe brasileira desenvolvera habilidades
e aperfeicoard metodologias a fim de permitir procedimentos de rastreamento, operagéo,
comunicacdo e controle que possam ser aplicados em qualquer missdo espacial. Os sistemas
de operacdo e controle terrestre a serem desenvolvidos dardo suporte tecnolégico colocando o
Brasil em posicéo de participagdo importante em qualquer misséo internacional de exploragéo

espacial, fomentando a cooperacgéo internacional em astronomia e astrodinadmica.

1.1.2  Objetivos Estratégicos da Missdo Aster

Seré desenvolvido na missdo um programa de divulgacdo publica e educacional sob a
coordenacao do Museu de Astronomia e Ciéncias Afins (MAST), a fim de trazer ao publico e
a escolas todos os aspectos relacionados a essa missdo de exploracdo. Isso envolvera material
educativo a ser usado em escolas e cursos de treinamento para professores, criangas e publico
em geral, e espera-se que a sociedade acompanhe o0s principais desenvolvimentos
relacionados ao projeto (ARAUJO et. al., 2012).

O programa também serd uma oportunidade para criagdo de um ambiente de inovacdo e
promissor, que atraird a atencdo de toda a sociedade brasileira, fomentara o desenvolvimento
tecnoldgico e cientifico e englobara iniciativas para expor os estudantes a conhecimentos
sobre projetos aeroespaciais, a fim de fomentar carreiras em ciéncia e tecnologia no pais.
Como consequéncia importante, acelerard o programa espacial brasileiro e o levara a um
maior nivel de especializacdo e desenvolvimento.

Outras importantes conquistas serdo o envolvimento das principais universidades
brasileiras e institutos de pesquisa no projeto e em futuras pesquisas espaciais, maior
desenvolvimento da cooperacdo do Brasil no cenario internacional para futuros projetos em
astronomia e astrodinamica, e a insercdo deste na comunidade de paises mais avancados em
exploracdo espacial situando-se como referéncia.

Segundo (WINTER et. al., 2011), outros objetivos estratégicos da missdo sdo a
formacgéo de mé&o de obra capacitada ao trabalho de integracdo e testes de sonda espaciais, 0
desenvolvimento de areas estratégicas de cunho tecnoldgico relacionado a sensores de

precisdo, controle de atitude de satélites, propulsdo, comunicacdo, entre outros, e a
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especializacdo de pesquisadores e técnicos em relacdo aos trabalhos envolvendo

sensoriamento remoto de preciséo.

1.2 PROPULSORES DE BAIXO EMPUXO DO TIPO HALL

Satélites artificiais sdo colocados em Orbita e atendem a diversas finalidades como
militares, cientificas e comerciais, e requerem o uso de combustiveis para o lancamento e
manutencdo em Orbita. Assim € necessario a instalacdo de sistemas de propulséo,
equipamentos caracterizados pela producdo de forca de empuxo mediante ejecdo da matéria
por eles armazenada, chamada de propelente (MORAES, 2008). Porém o gasto  de
combustivel é um dos principais custos de missfes espaciais, podendo corresponder a metade
da massa total do satélite (MACAU et. al., 2012). E no quesito de propulsdo da aeronave, ha
algumas caracteristicas que esta deve apresentar, como longa vida util, confiabilidade,
facilidade de controle e baixo consumo de poténcia elétrica. Com base nestes critérios, a
propulsédo i6nica atende aos requisitos para uma misséo espacial.

Este dispositivo apresenta grande vantagem comparativa no consumo de combustivel
com propulsdo quimica, com o uso de aproximadamente 10 vezes menos. O propulsor fornece
alta velocidade aos ions expelidos e grande impulso especifico, que caracteriza-se como a
propor¢do do impulso em relacdo a taxa de consumo de propelente. Como o impulso
especifico € inversamente proporcional ao fluxo de propelente necessario para a producgéo de
um empuxo, ha menor consumo de combustivel. Além disso, possui baixa poténcia elétrica
requisitada para producdo de empuxo, e sdo assim os propulsores a plasma mais utilizados em
projetos aeroespaciais para missdes de compensacao de arrasto, inser¢do de Orbita e outras
manobras de precisdo (SOUZA, 2006). Outra vantagem da propulsdo idnica esta na
capacidade de aciona-la ou desliga-la a qualquer instante, bem como variar a magnitude da
propulséo.

A missdo Aster fard o uso de um propulsor idnico do tipo Hall, também conhecido
como Stationary Plasma Thruster (SPT), um propulsor de baixo empuxo. Segundo
(OLIVEIRA, 2012), o sistema de Baixo Empuxo, LT, do inglés “Low Thrust”, ¢
caracterizado por uma baixa aceleracdo e elevado impulso especifico, geralmente entre 2.500

a10.000 s. Para este sistema, os arcos propulsados sdo, na sua maioria, de longa duragao.
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Este propulsor foi idealizado nos anos 60 por cientistas russos e utilizado com sucesso
na série de satélites russos METEOR, sendo lancado em 1969 o Meteor 1, o primeiro satélite
a utilizar a propulsdo deste tipo. As grandes vantagens de controle de rota, reducdo de massa
de combustivel e consequentemente da aeronave, levou ao uso da tecnologia pela NASA na
missdo Deep Space 01 em 1988.

Devido ao sucesso do tipo de propulséo a partir de 1995 foi desenvolvido pela equipe
russa que desenvolveu o SPT, um propulsor Hall para controle de altitude e drbita de diversos
satélites de telecomunicacdes (FERREIRA et. al., 2009), sendo o primeiro lancado em
Kourou em dezembro de 2002 com sucesso (SOUZA, 2006).

O propulsor a ser desenvolvido para o projeto aeroespacial brasileiro € i6nico
eletromagnético, no qual o plasma de um propelente é acelerado pela combinacdo dos campos
elétricos e magnéticos (CARVALHO, 2008). Este dispositivo possui eletrodos que sdo
responsaveis pela geracdo de um campo elétrico e usa a propria corrente elétrica, um par de
bobinas de magnetizacdo, ou imads permanentes, incorporados em um circuito magnético
(CARVALHO, 2008), que fornecem um campo magnético B dirigido radialmente com
intensidade sendo maxima, com modulo em torno de 100 Gauss na proximidade do fim do
canal (ANDRADE, 2018), sendo estes campos perpendiculares entre si.

H& um &nodo ao fim de seu canal e um catodo emissor fora do canal (GARRIGUES,
2000). A configuracdo de campos confina elétrons e os acelera neste canal, que possui um gas
neutro, para que seus atomos sofram colisdes com os elétrons e ocorra a ionizagdo, gerando o
plasma (AGUILAR, 2019). Esse movimento de elétrons forma uma densidade de corrente J, e
devido ao campo magnético B, estes sofrem deflexdo em sua trajetoria, formando uma
densidade de corrente JH, definida como densidade de corrente Hall, que é responsavel pela
ionizacdo do gas neutro.

A forca de Lorenz, que surge devido a densidade de corrente elétrica Hall e a
componente do campo magnético radial, é a forca que tende a confinar os elétrons na direcao
axial, pois ela é oposta a forca gerada pela componente axial do campo elétrico (ANDRADE,
2018).

Em decorréncia do efeito Hall, devida a interacdo entre as particulas que constituem o
plasma com campos eletromagnéticos produzidos pelo propulsor, hd a aceleracdo dos ions
para fora do canal com alta velocidade gerando empuxo, impulsionando a aeronave no sentido

oposto (SOUZA, 2006). Abaixo ha Figura 3 representando o funcionamento do equipamento.
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Figura 3 — Corte Meridional de um Propulsor do Tipo Hall.
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Fonte: Souza (2006).

Legenda: A: Canal de aceleracdo revestido de material isolante. B: Catodo (emissor de
elétrons que formara a corrente). C: Fonte de Campo Magnético (anel externo). D: Fonte de
Campo Magnético (anel interno). E: Anodo. F: Orientacdo do Campo Elétrico. G: Orientagédo
do Campo Magnético (SOUZA, 2006).

A navegacdo de uma sonda com o uso deste propulsor € uma das principais dificuldades
da missdo, ja que a propulsdo continua de baixo empuxo ocorre por um tempo muito longo, e
poderd haver perturbacdes inesperadas no movimento da sonda devido a eventuais erros no
valor do propulsor e sua direcdo, perturbacGes decorrentes do efeito da pressdo Solar de
radiacdo e de potenciais luni-Solares, efeitos geopotenciais e atmosféricos (MORAES, 2008),
necessitando da correcdo de rota. Assim ha grande importancia de rastreamento preciso dos

elementos orbitais a cada instante durante a érbita, que serdo descritos no item 1.3.

1.3 ELEMENTOS ORBITAIS

A Solucdo do problema de Kepler estabelece um conjunto de seis constantes de
integracdo, os elementos keplerianos ou orbitais. S&0 eles o semi-eixo maior da Orbita a
(metade do comprimento do segmento de reta que liga 0 apocentro e pericentro passando pelo
foco); excentricidade e que caracterizam tamanho e forma da érbita; a longitude do nodo
ascendente Q (angulo medido entre a direcao de referéncia e a linha dos nodos); a inclinagdo
orbital i que localiza o plano de orbita com relacdo ao equatorial; o argumento do pericentro
w; 0 qual define a orientacdo da orbita em relacdo a seu plano; e a anomalia verdadeira 9
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(angulo entre as posi¢Oes orbitais do objeto e do pericentro) (MURRAY, 1999). Os elementos

descritos podem ser visualizados na Figura 4.

Figura 4 — Representacdo dos elementos orbitais

Objeto Orbita

Orbita de Referénci:

Nodo Ascendente

Diregdo de Referéncia

Fonte: Moraes (2008).

14 MANOBRAS ORBITAIS

Uma manobra orbital é caracterizada pela mudanca de estado inicial rO e v0O no instante

inicial t0 até um ponto final rf e vf no instante tf, sendo izt (MAREC, 1979). Em uma
manobra orbital a magnitude e duracdo da propulsdo sdo caracteristicas relevantes, assim
como sua eficiéncia. Esta pode ser medida por meio do impulso especifico, e é definido
segundo Curtis (2009) como: (OLIVEIRA, 2012)

_ FAt
¥ Amg,

Em que F é o médulo da forca de empuxo, At é o intervalo de tempo no qual o
propulsor estd acionado, Am é o consumo de combustivel na manobra e g0 o médulo da

aceleracao da gravidade na superficie da Terra.


https://en.wikipedia.org/wiki/ΔT
https://en.wikipedia.org/wiki/ΔT
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1.5 MANOBRA BIELIPTICA

Foi obtido por Hohmann (1960) a solucdo 6tima do problema de transferéncia de um
veiculo espacial entre duas Orbitas circulares e coplanares em um campo gravitacional
Newtoniano. S&o tais que os campos de forca sdo inversamente proporcionais ao quadrado da
distancia, e foram denominadas manobras de Hohmann, sendo considerada por muito tempo
como solucéo final do problema (SCHULZ, 1997). Esta caracteriza-se por uma manobras bi-
impulsivas, e consiste na transferéncia com o minimo consumo de combustivel, ou seja, com
minimizagdo da variacdo de velocidade necessaria para realizar a manobra, embora ndo se
preocupe com o tempo despendido para efetuar a manobra (MARCELINO, 2009). A Figura 5
exemplifica a manobra descrita (OLIVEIRA, 2012).

Figura 5 — Manobra de Hohmann

/ = () 2

!w’/ O / \ Av;,

\ 4v; e

Fonte: Oliveira (2012).

A Figura 2.1 apresenta a transferéncia de Hohmann, na qual O1 é a 6rbita inicial, O2 a
orbita final e a orbita tracejada ¢ a manobra de transferéncia de Hohmann. E aplicada uma
variagdo de velocidade na orbita O1, que coloca o veiculo na oOrbita de transferéncia de
Hohmann. O segundo impulso é aplicado quando o veiculo atinge a érbita final O2 e tem uma
variacdo na velocidade de magnitude, com o objetivo de posicionar o veiculo na orbita final
(OLIVEIRA, 2012).

A manobra de transferéncia de Hohmann também é otima para Orbitas iniciais e finais

elipticas. E utilizado o mesmo principio descrito anteriormente, devendo ser as Orbitas
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coplanares e possuirem os semi-eixos maiores com a mesma dire¢do e foco em comum, como

exemplificado na Figura 6.

Figura 6 — Manobra de Hohmann modificada

0,

Fonte: Oliveira (2012).

No final da década de 50, foi demonstrado por Hoelker et. al. (1959) que a Solucdo
descrita por Hohmann é uma solucdo 6tima se a razdo dos raios das oOrbitas final e inicial foi
menor que 11,94. Caso contrério, a manobra 6tima quanto ao consumo de combustivel é a

transferéncia bi-eliptica. A esquematizacdo da manobra bi-eliptica vem a seguir na Figura 7.

Figura 7 — Transferéncia bi-eliptica
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Fonte: Oliveira (2012).
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Nesta manobra a orbita inicial € O1, as orbitas O2 e O3 sdo Orbitas de transferéncia e O4
é a Orbita final. S&o aplicados trés impulsos: o primeiro no ponto A, para transferéncia da
Orbita O1 para a orbita O2. Em sequéncia é aplicado o segundo impulso no ponto B, para uma
nova transferéncia de drbita de O2 para O3. E o terceiro impulso é aplicado no ponto C, de
forma a atingir a orbita final O4. O principio para aumento da eficiéncia do segundo impulso
aplicado é que o ponto B esteja distante o suficiente do corpo central de atracdo gravitacional
(OLIVEIRA, 2012).

Stewart e Melton (1991) obtiveram resultados de trajetdria para um veiculo espacial
considerando perturbacbes nas equacGes de movimento da Orbita Kepleriana, sendo
considerado para a propulsdo o empuxo constante para uma pequena magnitude de propulséo.
Além disso, o angulo de aplicacdo do empuxo é fixo e sdo estudadas apenas manobras no
mesmo plano orbital. Foi analisado que o erro relativo foi baixo entre os resultados obtidos
com as respostas analiticas (OLIVEIRA, 2012).

Segundo Sukhanov (2002), para transferéncias entre Orbitas utilizando propulsores de
baixo empuxo pode ser usado o0 meétodo no qual a restricdio na direcdo da propulséo,
mantendo-a constante por todo o periodo. Dessa forma havera a espiralizacdo da oOrbita com
aumento do semi-eixo maior e mantendo-se seu sua excentricidade, conforme pode ser

observado na Figura 8.

Figura 8 — Modelo de transferéncia de drbita para propulsores de baixo empuxo

Orbita Final

= % —

Fonte: Sukhanov (2002).
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1.6 INTEGRADOR MERCURY

O integrador MERCURY ¢ um pacote software destinado a integragdo numeérica do
problema de N corpos. Este é concebido para célculo da evolucéo orbital de objetos sob acao
de campos gravitacionais advindos de grandes massas centrais (CHAMBERS, 1999).

O programa € escrito em linguagem de programacdo FORTRAN 77 e é utilizado
amplamente em trabalhos na area da mecénica celeste com aplicacdo no movimento de

planetas, asteroides, satélites naturais e artificiais do sistema Solar.

2. METODOLOGIA

Dada a grande importancia da rota da sonda aeroespacial para a missdo, 0 presente
trabalho busca encontrar a simulacdo de drbita 6tima com origem na Terra e alvo o melhor
ponto de encontro do asteroide. Para isso foram adotadas uma série de etapas que vdo desde
analise do melhor ponto de encontro até integracdes no software MERCURY e posteriores

refinamentos na trajetoria.

2.1 ANALISE DO PONTO OTIMO DE APROXIMACAO

Foram retirados dados de propagacao da posicdo do asteroide e Terra ao longo do tempo
futuro com passo de 1 hora no periodo de 01/01/2022 a 01/01/2027
(https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons.cgi#top), datas factiveis para encontro do asteriode, com o
uso de coordenadas cartesianas com o Sol como referéncia. Posteriormente foi realizada a
tabulacdo e tratamento dos dados.

Foram utilizados como parametros para analise do melhor ponto de encontro da sonda
com o asteroide a distancia entre Terra e asteroide, distancia Z entre Terra e asteroide a fim de
encontrar locais de aproximacdo no mesmo plano da Terra, angulo de fase Terra, asteroide e
Sol que corresponde ao plano de orientagdo; sua importancia esta em caso de um angulo em
torno de 180°, em que teremos o Sol entre Terra e o asteroide dificultando a captacdo dos

dados. E por fim foi avaliada a distancia asteroide ao Sol, ja que quanto menor a distancia ao


https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons.cgi#top
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Sol maior a luminosidade no corpo, facilitando assim sua visualizagdo para estudo e aumento
da autossuficiéncia da sonda, ja que esta utilizara a energia solar como fonte de energia.
Foram produzidos diferentes graficos conforme as Figuras 9, 10, 11 e 12 para anélise

dos trés melhores pontos de encontro, os quais serdo estudados.

Figura 9 — Grafico de Distancia 2001 SN263 ao Sol no tempo
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Fonte: Autor.
Figura 10 — Grafico de Distancia Terra a 2001 SN263 no tempo
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Figura 11 — Grafico de Angulo de fase entre Terra, Asteroide e Sol no tempo
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Figura 12 — Grafico de distancia de posicdo Z entre Terra e Asteroide no tempo
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Fonte: Autor

Fazendo a analise dos dados obtidos, encontra-se a seguinte Tabela 2 com os melhores

pontos de aproximacao.



Tabela 2: Melhores pontos de aproximacao de 2001 SN263
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Distancia Z
Distancia 2001 Distancia . ~
Ponto Data SN263 a0 Sol | 2001 SN263 3 | 2001 SN263 4 Angulo ©
Terra Graus
ua Terra ua ua
1 14002/ 20h22 04:00 4 33000147 0’03229047 0014580418 6319342137
2 0312 20h24 04:00 4 33745541 112542082 0,014615618 67,68653679
3 31/05/ 20h25 22:00 4 999618141 1’0163 1930 515563443  9,997624637

Fonte: Autor

Cada um dos pontos acima possuem vantagens e desvantagens que sdo descritas abaixo.
Seré realizado o estudo dos trés pontos de encontro.

Ponto 1: vantagens: asteroide encontra-se proximo ao Sol, menor distancia entre Terra e
asteroide entre os trés pontos. Desvantagens: tempo de encontro muito préximo, resultando na
necessidade de um tempo de manobra muito reduzido a fim de haver tempo habil para
langamento da misséo.

Ponto 2: vantagens: asteroide encontra-se préximo ao Sol, ha tempo habil para executar
a missao. Desvantagem: maior distancia Terra-asteroide dos trés pontos, o que pode levar a
um maior tempo de missao.

Ponto 3: vantagens: ponto com maior tempo habil para executar a missao.
Desvantagem: asteroide esta muito distante do Sol, o que ocasionaria em menor iluminacdo
do corpo e consequentemente maior dificuldade em sua analise, e diminuicdo da
autossuficiéncia da sonda.

2.2 SIMULACOES DE ORBITA

Escolhidos os pontos para a integracdo, ndo pode considerada a utilizag&o destes exatos
locais devido ao risco de uma iminente colisdo com os corpos Beta ou Gama do asteroide,
inviabilizando o projeto aeroespacial brasileiro. Devido ao semi-eixo maior do corpo Beta que
orbita em torno do corpo principal Alfa ser de 16,633 km, foi adotada uma distancia de 20 km
do asteroide como ponto Otimo para a integracdo, para ndo colissfo com o mesmo. A
velocidade inicial foi estipulada como a velocidade do asteroide, pra que seja obtido uma rota

paralela e seja possivel o estudo do corpo.
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No calculo da trajetéria sera utilizada a engenharia reversa, pela qual partiremos do
ponto escolhido como ponto inicial (t = 0) para integragdo no software MERCURY,
considerando ainda a velocidade do asteroide para este ponto, e sera calculado a rota da sonda
deste local até a Terra em que teremos t < 0; isso retratard o cenario de integracao reversa, em
que apos andlise, iremos encontrar o melhor instante e local de lancamento da sonda na Terra
para a missdo Aster.

Em relacdo a propulsdo, esta foi mantida acionada e constante por todo o periodo para
facilidade na inclusdo no MERCURY. E sobre sua dire¢do, caso seja constante teriamos:
reducdo da complexidade no encontro de 6rbita de manobra 6tima pela diminuicdo da variavel
de rotagéo da propulsdo e consequente maior facilidade no controle da aeronave, espiralizagdo
da drbita com aumento do semi-eixo mantendo-se sua excentricidade conforme descrito
anteriormente no item 1.5; por fim haveria a maior facilidade em construcdo dos
equipamentos da aeronave com reducdo de massa, ja que ndo seria necessario a construcao
adicional de algum tipo de sistema de rotacdo de direcdo da propulsdo. Além disso,
mantendo-se a propulsdo constante e sempre contraria ao vetor velocidade, havera o cenario
de desaceleracdo da aeronave. Como foi utilizada a engenharia reversa, isso representaria na
pratica uma simulagdo da sonda com origem na Terra com baixa velocidade e com aceleragédo
até o instante final de aproximacao com o asteroide triplo.

A fim de encontrar o valor da propulsdo a ser utilizada por todo o periodo da trajetoria
para cada um dos trés pontos, foram realizadas simula¢cdes numéricas para 0s trés pontos, com
propulsdo variando entre 0 a 450 mN, valores estes condizentes para um propulsor de baixo
empuxo. Inicialmente foi utilizado o passo de 1 mN entre cada simulagéo, e posteriormente
foi analisado faixa de propulsdo para cada ponto que possua menor distancia entre sonda e
Terra. Em sequéncia foi realizado o mesmo procedimento porém com passo refinado para 0,1
mN. Por fim o procedimento foi repetido, mas com novo refinamento para o passo de 0,001
mN.

Como na missdo Aster a sonda sera lancada como uma carga secundaria de outra
missao, objetiva-se encontrar drbita de manobra que possua distancia entre Terra e sonda

menor ou igual ao valor de drbitas geoestacionarias, em torno de 36.000 km.

2.3 PARAMETRIZACAO DO INTEGRADOR MERCURY

O sofware Mercury foi parametrizado com configuragdo do Sol como corpo central do

movimento, e foi incluido além deste a Terra, o asteroide triplo e a Lua. Os valores de posicéao
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e velocidade iniciais destes corpos foram inseridos no programa. Foi utilizado o integrador
Bulsh-Stoe, com tempo de manobra inicial 0 dias e final de -1500 dias, ja& que estamos
analisando o cenario anteriormente citado de reversdo, com output de 0,1 dias. Foi
acrescentado no programa mercury6_2.for no campo MFO_USER o cddigo no APENDICE A

para simulagdes com as diferentes propulsoes.



3. RESULTADOS

3.1 SIMULACAO DE ORBITA DO TRECHO INICIAL
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O trecho inicial de 6rbita foi simulado com as propulsdes variando entre 0 e 450 mN

com passo de 1 mN, valores de uso de um propulsor do tipo Hall. Em cada passo de

integracdo de propulsdo, foram obtidas posicdo e velocidade da Terra e da sonda a cada

instante durante toda a trajetdria. Devido a grande quantidade de dados gerados, foi

desenvolvido um programa em linguagem C (APENDICE B) para célculo das menores

distancias entre Terra e sonda encontradas para cada propulsdo. O programa gera um arquivo

“txt” com a menor distancia, bem como distancia z, tempo de manobra e excentricidade.

Dados iniciais da posicdo e velocidade da Terra e do Asteroide abaixo para os trés

melhores pontos de encontro:

Tabela 3: Posi¢cdo Terra nos instantes de aproximacao

Posicdo X da Terra

Posicdo Y da Terra

Posicdo Z da Terra

Data
ua ua ua
14/02/2022 04:00 h -8,10113505749722E-01 5,64575879586446E-01 -2,60453428438868E-05
03/12/2024 04:00 h -3,41120093566168E-01 -9,54851550355412E-01 5,69266054271121E-05

31/05/2025 22:00 h

3,18740584289643E-01

9,32817752731183E-01

-5,16431601384302E-05

Fonte: Autor

Tabela 4: Posi¢do 2001 SN263 nos instantes de aproximagao

Posicdo X do 2001 Posicdo Y do 2001 Posicdo Z do 2001
Data SN263 SN263 SN263
ua ua ua
14/02/2022 04:00 h  -7,78023031459702E-01  6,79684395529606E-01 1,45543728305481E-02
03/12/202404:00 h  -4,06301248436807E-01  -1,94600846565176E+00  -2,15506516378617E-01

31/05/2025 22:00 h

-7,77954542661631E-01

6,80591260132118E-01

1,45639749591816E-02

Fonte: Autor

Para o alvo Ponto 1, devido ao problema ja citado do tempo de manobra necessario, foi

realizada a analise de tempo de manobra minimo de 20 dias e maximo de 1 ano.
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3.2 ANALISE DAS SIMULACOES NUMERICAS COM PASSO DE 1 mN

Através do programa em C desenvolvido (APENDICE B), foi realizado o célculo da
distancia entre Terra e sonda a cada hora para uma propulsdo. Em sequéncia é analisada a
menor distancia entre eles no periodo e extraido o dado para um arquivo em txt. O programa
continua e realiza esse calculo para cada propulsdo no intervalo considerado, que no caso é de
0 a 450 mN. Ao final tem-se um arquivo com os dados das menores distancias entre Terra e
sonda, a partir do qual ira ser faito a analise. Devido ao programa desenvolvido calcular a
menor distancia entre Terra e sonda ndo levando em conta qual é o tempo de manobra na
andlise, os valores de distancia minima entre uma propulsdo e outra podem ser muito
diferente, ocasionando eventuais alteracdes drasticas no grafico em um intervalo entre duas

propulsBes, como pode-se observar nas Figuras 13, 14 e 15.

Figura 13 — Minima distancia entre Sonda e Terra x Propulsdo para o Ponto 1 passo 1 mN.
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Fonte: Autor.



Figura 14 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 2 passo 1 mN.
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Fonte: Autor.

Figura 15 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 3 passo 1 mN.
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Fonte: Autor.

Os dados referentes as minimas distancias encontradas para o passo de 1 mN em cada
um dos trés graficos das Figuras 13, 14 e 15 sdo descritos na Tabela 5.
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Tabela 5: Minimas distancias e propulsdes necessérias para passo de 1mN

Distancia Terra-Sonda Propulséo Tempo de manobra
Ponto
ua mN anos
1 0,12867 450 0,097473
2 0,022168 24 2,773594
3 0,040537 40 2,2517312

Fonte: Autor

3.3 ANALISE DAS SIMULACOES NUMERICAS COM PASSO REFINADO PARA

0,1 mN

Foi realizado o mesmo procedimento descrito no item 3.2, porém com o refinamento da

propulsdo com o passo reduzido para 0,1 mN, e intervalo de analise alterado para: Ponto 1:
350 mN a 450 mN, Ponto 2: 0 a 100 mN e Ponto 3: 0 a 100 mN. Foram gerados os graficos
presentes nas Figuras 16, 17, e 18.

Figura 16 —

Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 1 passo 0,1 mN.
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Figura 17 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulséo para o Ponto 2 passo 0,1 mN.
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Figura 18 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 3 passo 0,1 mN.
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Os dados referentes as minimas distancias encontradas para o passo de 0,1 mN em cada
um dos trés graficos das Figuras 16, 17 e 18 sdo descritos na Tabela 6.



Tabela 6: Minimas distancias e propulsdes necessérias para passo de 0,1mN

Distancia Terra-Sonda Propulsao Tempo de manobra
Ponto
ua mN anos
1 0.129373 450 0,097473
2 0,003635 34,6 17,890092
3 0,00683 27,3 3,288338

Fonte: Autor
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3.4 ANALISE DAS SIMULACOES NUMERICAS COM PASSO REFINADO PARA

0,001 mN

Foi realizado o mesmo procedimento descrito no item 3.2, porém com um segundo

refinamento da propulsdo com o passo reduzido para 0,001 mN, e intervalo de andlise
alterado para: Ponto 1: 449,5 mN a 450,0 mN, Ponto 2: 34,3 a 34,6 mN e Ponto 3: 27,2 a 27,4

mN. Foram gerados os graficos presentes nas Figuras 19, 20, e 21.

Figura 19 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 1 passo 0,001 mN
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Figura 20 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 2 passo 0,001 mN
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Figura 21 — Minima distancia entre Sonda e Terra X Propulsdo para o Ponto 3 passo 0,001 mN
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Os dados referentes as minimas distancias encontradas para o passo de 0,001 mN em

cada um dos trés graficos das Figuras 19, 20 e 21 sdo descritos na Tabela 7.
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Tabela 7: Minimas distancias e propulsdes necessarias para passo de 0,001mN

Distancia Terra-Sonda Propulsao Tempo de manobra
Ponto
ua mN anos
1 0,129381 449,946 0,097473
2 0,000154 34,556 1,7868188
3 0,00431 27,327 3,2894332

Fonte: Autor

Para o Ponto 1 a distdncia encontrada é muito alta, cerca de 19.355.122 de km. E
interessante notar que a distancia inicial entre sonda e Terra antes das integracdes era de
0,032090474 ua, e ap6s os calculos de menores distancias de 0,129381 ua. Isso ocorre pois no
instante inicial tem-se a melhor aproximacdo entre Terra e asteroide, e a partir dai ha o
afastamento entre os corpos. Foi analisado que a propulsdo de baixo empuxo ndo conseguiu
propulsdo necessaria para o encontro de outro ponto com distancia entre sonda e Terra
menores que a inicial. Devido a alta distancia encontrada, o Ponto 1 foi descartado.

Ja para o Ponto 2, a distancia encontrada entre Terra e sonda foi de 23.038,07 km,
alcancando o objetivo de lancamento da sonda préxima a Terra com distancia menor que de
Orbitas geoestacionarias, em torno de 36.000 Km. Além disso, o tempo de manobra
empregado na simulacdo é de aproximadamente 1,78 anos, o que levaria a uma data de
lancamento da sonda da Terra no dia 22/02/2023. Assim haveria tempo habil para finalizacéo
da construgdo da aeronave e lancamento da missdo, e por esses fatores a manobra de
propulséo de 34,556 mN atende aos requisitos iniciais estipulados.

Por fim para o Ponto 3, foi encontrada a distancia entre Terra e sonda de 644.766,80
Km, valor muito superior que Orbitas geoestacionarias, ndo atendendo aos requisitos
apresentados.

E interessante notar que com o tempo de manobra de aproximadamente 3,29 anos, a
missao teria seu lancamento dia 16/02/2022, com muito menos tempo habil de preparacdo em
relagdo ao Ponto 2.

Assim, segundo as simulacfes de Orbita de manobras espirais realizadas pelo presente
trabalho, foi escolhido o Ponto 2 como melhor ponto inicial para a missdo Aster, ja que atende

a todos requisitos anteriormente apresentados.
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35  SIMULACAO DE ORBITA DA PROPULSAO OTIMA

Analisando a orbita de manobra com a propulsdo de 34,556 mN no tempo (Figura 22),
tendo a sonda a origem na Terra no Ponto A, ha a Orbita com espiralizacdo com aumento do
semi-eixo maior, mantendo-se constante sua excentricidade, conforme estipulado por
HOHMANN (1960). Ao final da misséo, a sonda situar-se-ia no ponto B, correspondente a

posicdo a 20 Km do asteroide 2001 SN263, conforme descrito no item 2.2.

Figura 22 — Orbita de manobra com propulsdo de 34,556 mN no tempo

M Orbita da sonda no tempo
M Orbita da Terra no tempo

Fonte: Autor.

Legenda: A - ponto de lancamento da sonda na Terra. B — ponto de encontro da sonda

com o asteroide. C — posic¢ao da Terra no instante de encontro da sonda com o asteroide.

Em sequéncia foi construido o gréafico da Figura 23, no qual ha a distancia da Terra ao
Sol, distancia sonda ao Sol e distancia da sonda a Terra no tempo. Nota-se que no inicio da
manobra ha uma distancia préxima a 1 ua entre Asteroide e Terra, em que esta vai variando
até o instante final em que a sonda aproxima-se do asteroide até o valor encontrado de
23.038,07 Km.
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Figura 23 — Grafico da distancia Sonda a Terra no tempo para a propulsdo de 34,556 mN
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Fonte: Autor

3.6 CONSUMO DE PROPELENTE

Estdo em construcdo dois propulsores para a missdo Aster, o Phall | e o Phall 2. Os
valores referentes aos equipamentos foram fornecidos em privado, e 0 primeiro possui
poténcia de 700W, propulsdo de 85 mN e consumo de propelente de 6,0 mg/s, e o segundo
poténcia de 380W, propulsdo de 45 mN e consumo de propelente de 1,9 mg/s. Como a
propulsédo escolhida é de 34,556 mN, sera utilizado como base o consumo do propelente de 45
mN.

Para o tempo de manobra estipulado, chega-se ao valor de 107,0633 Kg de propelente
necessario para a Orbita de manobra. A massa total da sonda sera de 150 Kg, e considerando
gue a massa de combustivel pode corresponder a metade da massa total do satélite (MACAU
et. al., 2012), o valor encontrado é considerado alto. Porém o resultado encontrado é muito
importante para futuras simulagdes, que poderdo utilizar o funcionamento do propulsor por
apenas um periodo durante a rota, e o restante desligado, para economia de combustivel.



41

4. CONCLUSAO

Com base em todos os critérios de anélise dos melhores pontos de aproximacéo entre a
sonda e o asteroide 2001 SN263 durante a missdo Aster, foram encontrados os trés melhores
pontos de aproximacdo que possibilitariam seu estudo e analise. O tempo de manobra
encontrado é de 1,78 anos, e embora seja estipulado para a missdo inicialmente em torno de 1
ano, ha o estudo de Araujo et. al. (2015) em que foi considerado 2 anos para a manobra para
que haja tempo extra para a misséo, e assim julga-se que os resultados estdo coerentes. Em
relacdo a posicdo inicial de lancamento calculada, esta tem valor inferior a de Orbitas
geoestacionarias, sendo assim um valor coerente ja que a sonda sera utilizada como carga
secundéria de outra aeronave.

Além disso, foi demonstrada a possibilidade da utilizacdo da intensidade da propulséo
e sua direcdo constante por toda a érbita de manobra. A o6rbita encontrada esta de acordo com
a prevista por Sukhanov (2002), na qual a propulsdo € mantida com direcdo constante, em que
héa a espiralizacdo com aumento do semi-eixo mantendo-se sua excentricidade.

Em relacdo ao consumo de combustivel encontrado, este foi alto, havendo a
necessidade de otimizacdo da Orbita encontrada. Porém os resultados encontrados séo

importantes para o direcionamento de futuros estudos sobre o tema.

4.1 SUGESTOES PARA PROXIMOS ESTUDOS

O presente trabalho ndo considerou a pressdo de radiacdo solar durante a trajetoria,
bem como a interferéncia dos demais planetas e corpos do sistema solar que nédo do Sol, Terra
e Lua. Assim seria interessante os céalculos com estes para maior refinamento da trajetoria.
Além disso € sugerido o estudo mantendo-se a propulséo desligada por um ou mais periodos
durante a 6rbita, a fim de que ocorra a economia do gasto de propelente.

Como foi calculado a oOrbita de manobra com origem na Terra até a distancia de 20

Km do asteroide triplo, serd necessario o calculo de manobra de aproximacao no trecho final.
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APENDICE A - MFO_USER

doj=1, nbod
a(1,j) =0.do
a(2,j) =0.do
a(3,j) =0.do

end do

Prop = 0.d0

do sonda = 5, nbod
velAster =dsqrt((v(1,sonda)**2.d0)+(v(2,sonda)**2.d0)
%+(v(3,s0nda)**2.d0))

a(1,sonda) = Prop * v(1,sonda)/vel Aster
a(2,sonda) = Prop * v(2,sonda)/vel Aster

a(3,sonda) = Prop * v(3,sonda)/vel Aster

end do
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APENDICE B - Programa em C calculo de minima distancia Terra a Sonda

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>
#include <math.h>

#include <string.h>

#define maxlin 7600
#define maxcol 10
#define satini mudarlinicial
#define satfin mudarFinal

int main()
{
double earth[maxlin][maxcol],aster[5][maxlin][maxcol],c[maxlin][5],tempo[maxlin][5];
double distz[maxlin][5];
int i,j,k,m,p,g,numSonda,flag,col,tlin;
int linha,coluna,tcol;
int numlinha;
FILE *arql,*arqg2, *arq3;
char leitura[120]="";
char nomeSonda[5]="";

double b, r, menor,menorprop,minlinha,z,menorz,menortempo;

for (i=0;i<maxlin;i++)
for (k=0;k<maxcol;k++)
earth[i][k]=0.;

for (k=0;k<(satfin-satini+1);k++)
for (i=0;i<maxlin;i++)
for (j=0;j<maxcol;j++)
aster[K][i][j]=O0.;

for (i=0;i<maxlin;i++)
for (k=0;k<(satfin-satini+1);k++)

c[i][k]=0.;

for (i=0;i<maxlin;i++)



for (k=0;k<(satfin-satini+1);k++){
distz[0][0]=0.;

arql = fopen("EARTHMOO.aei", "r");
if(larql)
{

exit(0);

do{
fscanf(argl,"%s" leitura);
printf(** %s " leitura);
if (Istrcmp(leitura,"Time™))
flag=1,;
if (flag)
col++;
printf(** \n %s \n",leitura);

Jwhile(strcmp(leitura,vz™));

tcol=col-1;
linha=0;

while(!feof(arql))
{
for(k=0;k<tcol;k++)
fscanf(arql,"%lf",&earth[linha][K]);
linha++;
if (linha>=maxlin)
break;

argl = fopen("EARTHMOO.aei", "r");

tlin=linha-1;

for(numSonda=satini;numSonda<=satfin;numSonda++)

{

sprintf(nomeSonda,"%d",numSonda);
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strcat(homeSonda,".aei");
arg2=fopen(nomeSonda, "r");
if('arg2)
continue;
else
{
do
fscanf(arg2,"%s" leitura);

while(strcmp(leitura,"vz"));

printf(*\n nomeSonda %s \n",nomeSonda);
linha=0;

while(!feof(arg2))
{
for(k=0;k<tcol;k++)
{
fscanf(arq2,"%lf",&aster[numSonda-satini][linha] [K]);

}

linha++;

if (linha>maxlin)
break;

}

for(numSonda=satini;numSonda<=satfin;numSonda++)
for (i=0;i<=tlin;i++)

{

if(aster[numSonda-satini][i][1] < 0.5)
continue;
else
{
c[i][numSonda-satini] = sqrt((aster[numSonda-satini][i][4]-earth[i][4])*(aster[numSonda-
satini][i][4]-earth[i][4]) + (aster[numSonda-satini][i][5]-earth[i][5])*(aster[numSonda-satini][i][5]-earth[i][5]) +
(aster[numSonda-satini][i][6]-earth[i][6])*(aster[numSonda-satini][i][6]-earth[i][6]));

distz[i][numSonda-satini] = (aster[numSonda-satini][i][6]-earth[i][6]);



distz[i][numSonda-satini]= distz[i][numSonda-satini] > 0 ? distz[i][numSonda-satini] : -

1.*distz[i][numSonda-satini];

tempo[i][numSonda-satini] = aster[numSonda-satini][i][6];

menor = 999999.;
menorprop = 999999.;
minlinha = 999999.;

r =9999999.;

z =9999999.;

for(numSonda=satini;numSonda<=satfin;numSonda++)

for (i=0;i<=tlin;i++)

{
1{
if(aster[numSonda-satini][i][1] < 0.5)
continue;
else
{
if (c[i][numSonda-satini]<menor)
{
menor = c[i][numSonda-satini];
menorz = distz[i][numSonda-satini];
menorprop = numSonda;
minlinha = i;
r = aster[numSonda-satini][i][1];
menortempo = tempo[i][numSonda-satini];
}
}
}

minlinha = minlinha + 5;

printf("\nMenor propulsor: %If\n", menorprop);
printf("Linha: %If\n", minlinha);
printf("Valor r: %If \n", r);

printf("Valor: %If\n", menor);
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printf(*Valor z: %If\n", menorz);
puts("FIM DO PROGRAMA");

arg3 = fopen("menores_de_1 em 1.txt", "a");

if(arg3 == NULL)

{
printf("Erro, nao foi possivel abrir o arquivo menores\n");
}
else
{
fprintf(arg3, " %If ", menorprop);
fprintf(arg3, " %If ", minlinha);
fprintf(arg3, " %lIf ", r);
fprintf(arg3, " %If ", menor);
fprintf(arg3, " %If\n ", menorz);
fprintf(arg3, ™ %If \n ", menortempo);
fclose(arg3);
}

free (arql);
free (arg2);
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