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Neste trabalho, apresentamos um estudo sobre transferéncias orbitais com o objetivo de pro-
mover um encontro entre uma sonda e um asteroide préximo da Terra (conhecidos pela sigla
em inglés NEA - Near Farth Asteroids). A estratégia principal desta transferéncia, con-
siste em, partindo de uma Orbita terrestre de baixa altitude, explorar a dinamica de érbitas
periodicas retrogradas ao redor do ponto Lagrangiano de equilibrio L1. Estas trajetorias
sao desviadas, de maneira controlada, para realizar um swing-by com a Lua. Desta ma-
neira, consegue-se aumentar a energia da drbita da particula/sonda, transformando-a numa
trajetoria de escape do sistema Terra-Lua, com energia suficiente para alcancar NEAs.
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1 Introducao

O uso das missbes espaciais proporcionou avangos em diversos setores como comu-
nicagoes, estudos climaticos, ciéncias atmosféricas, engenharia e tecnologia espaciais, ob-
servacao e monitoramento terrestre, dentre outros. Nesta perspectiva, a concepgao ins-
trumentos eficientes bem como de técnicas de transferéncia orbitais otimizadas, principal-
mente em carater de consumo de combustivel, sdo fatores determinantes no que se refere
a viabilidade de uma missao espacial.

O crescimento da taxa de descoberta de objetos proximos & Terra ampliou as perspecti-
vas de melhor compreensao do Sistema Solar, em especial, o espago vizinho da Terra (entre
o Cinturdo de Asteroides e Mercirio). Ao mesmo tempo, tais descobertas despertaram o
interesse no planejamento de missbes espaciais rumo a objetos com orbitas préximas a da
Terra. Asteroides e cometas constituem uma parte importante do nosso Sistema, Solar, de
modo que o estudo desses objetos fornece nao somente informacoes a respeito da natureza
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do Sistema Solar primordial, como pode fornecer evidéncias importantes a respeito da
origem e evolugao da vida na Terra [1,2].

1.1 Objetos Proximos a Terra

Um NEO, acrénimo em inglés de Near Farth Object, ¢ um objeto cuja trajetéria se
aproxima periodicamente da érbita terrestre. De maneira mais especifica classifica-se como
NEO um corpo cuja érbita ao redor do Sol possui distancia de periélio, ¢ < 1.3 UA, e
distancia de afélio, @ > 0.983 UA, [3-5]. Estes corpos podem ser classificados em trés
grupos: Near Earth Meteoroids, Near Earth Comets e Near Farth Asteroids (NEA) que
compreende os Asteroides Préximos a Terra. Os NEAs, por sua vez, sub-dividem-se em
quatro grupos, representados na Figura 1, de acordo com os seus valores de semieixo maior,
a, de periélio e de afélio, conforme mostra a Tabela 1.

Tabela 1: Classificagao dos asteroides préximos da Terra

Semieixo Distancia de Distancia Primeiro Objeto

Classe maior Periélio de Afélio Descoberto %
(UA) (UA) (UA) (Ano)
Atens a<1.0 Q < 0.983 | 2062 Aten (1976) 6%
Apollos | a > 1.0 q < 1.017 1862 Apollo (1932) 62%
Amors | a>1.0 | 1.017<¢g< 1.3 1221 Amor (1932) 32%
Atira a<1.0 Q<13 1998 DK36 (1998) | < 20 objetos
conhecidos
Apollo Aten Amor Atira
® Sol ® Terra o Asteroide

Figura 1: Representacdo orbital das classes de Asteroides Préximos & Terra

Dentre os NEAs catalogados, um grupo é considerado potencialmente perigoso. Os
PHASs (Potentially Hazardous Asteroids) sao os NEAs cuja distancia minima de intersegao
orbital com a Terra é menor que 0.05 UA, e que possuem magnitude absoluta H < 22.
A proximidade peridédica da Terra destes objetos revela a possibilidade de catdstrofe em
caso de uma colisao.
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1.2 Trajetérias de Escape

Em astroundutica, uma manobra assistida por gravidade (também conhecida como ma-
nobra de swing-by) consiste no uso do campo gravitacional de um corpo celeste (planeta
ou lua) para transferir energia para uma sonda, mudando sua velocidade e, consequente-
mente, sua trajetoria. Os ganhos de energia promovidos pelo uso adequado desta técnica
permitem uma economia de combustivel consideravel, o que torna viavel a concepgao de
indmeras missoes de espago profundo.

Um estudo numérico das érbitas periddicas no cendrio do problema dos trés corpos,
feito por [6], prevé a existéncia de dérbitas periddicas, conhecidas como Familia G, que
formam um caminho de ida e volta entre a Terra e a Lua. Na Figura 2, é mostrada uma
tipica Orbita da dessa familia.

Lua
Sonda
08 Jera @ |

Figura 2: Tipica érbita periédica da Familia G.

Estas érbitas sao instaveis e apresentam dependéncia sensivel com variacoes nas condigoes
iniciais. Desta forma, é possivel desviar de maneira controlada, através de um incremento
de velocidade (Aﬁ), de modo a promover uma passagem pela vizinhanca da Lua que
resulte em um ganho de velocidade da sonda. Este esquema é representado na Figura 3.
Nesta perspectiva, consideramos um problema de N-corpos, cuja dinamica foi analisada
numericamente através do pacote de integragdo Gauss-Raddau (RA15).

O exemplo mostrado na Figura 4 corresponde a uma aplicacao desta metodologia.
Neste caso em particular, a sonda parte da vizinhanca da Terra, e aproximadamente
14 dias depois, realiza uma passagem pela Lua, aumentando sua energia de dois corpos
relativa a Terra o suficiente para que esta torne-se positiva, caracterizando, portanto, um
escape do sistema Terra-Lua.

O valor de incremento de velocidade aplicado no momento da saida da orbita circular
inicial determina o tipo de trajetéria de escape obtido. As trajetérias de escape direto
observadas podem ser classificadas em trés grupos, essencialmente em funcao da energia
de dois corpos heliocéntrica da érbita, Fyy,q4q, €m relacao a energia heliocéntrica da Terra,

Eterra .

e Escape Interno: Quando apos o escape Fgonda < Eterrq € a trajetoria estabiliza-se
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Figura 3: Trajetéria de Escape derivada de uma drbita periédica instdvel.
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Figura 4: Trajetéria de escape apds um swing-by com a Lua, vista no referencial geocéntrico e

variacao temporal da energia de dois corpos da sonda em relacao a Terra.

entre as Orbitas de Terra e Vénus

e Escape Coorbital: Quando apds o escape Fgonda = Fterra € a trajetéria estabiliza-se
com um valor de semieixo maior préximo do seimeixo da Terra.

e Escape Externo: Quando apds o escape Egonda > Frerra € @ trajetoria estabiliza-se
entre as Orbitas de Terra e Marte.

2 Transferéncias Entre a Terra e um NEA

Em uma primeira aplicacdo, o NEA Aten 2006 XP4 foi adotado como asteroide alvo.
Este objeto possui parametros fisicos, como massa e diametro equatorial médio, bem
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determinados. Aliado a isto, existe um conjunto consideravel de datas nos préximos anos,
para os quais este NEA estard no seu ponto de méxima aproximagao da Terra (CPA
- Closest point of approacht). Neste trabalho foram utilizadas condigdes iniciais reais,
obtidas do banco de dados do Jet Propulsion Laboratory da NASA. O sistema analisado
aqui é composto por Sol, Terra, Lua, Asteroide e uma Sonda de massa 10%kg, com interacio
mutua entre todos os corpos.

A figura 5 mostra um exemplo de transferéncia obtida para um langamento as 00:00 hs
do dia 29 de setembro de 2017. Neste caso em particular, no dia 29 de fevereiro de 2020,
passados 882,58 dias apds a saida da vizinhanca da Terra. A sonda realiza um encontro
préximo com o NEA.

Lua Sonda
Sonda
Terra o Sol

5.0e+04

0.0e+00 -
(x10"km) 0
-5.0e+04

~1.0e+05 |-
150405 |- 025 |
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(x107km) = (108 km)

(a) (b)
Figura 5: Em (a): Trajetéria de escape apds o swing-by com a Lua. Em (b): Encontro com o
asteroide Aten 2006 XP4.

Outros alvos também foram estudados, alguns inclusive, dentro da classificacao de
Potencialmente Perigosos. As figura 6 mostra exemplos de transferéncias orbitais para os
NEAs 2011 DV e 2008 EES, respectivamente.

3 Conclusoes

A técnica de transferéncia orbital implementada aqui faz uso de uma trajetoria derivada
de uma orbita periddica da Familia G e do ganho de energia promovido por um swing-by
com a Lua, a fim de promover o ganho de energia necessario para que uma sonda escape
do sistema Terra-Lua. O valor de incremento de velocidade AV} necessério para inserir a
sonda na trajetéria de escape, partindo de uma érbita circular baixa com hg = 200, km
tem um valor médio de 3.146 km/s, o que corresponde a uma redugao de aproximadamente
4% em relagao ao método Patched-Conics implementado em [7].

Os resultados obtidos com a aplicagao das trajetérias em condicoes iniciais reais confir-
mam a viabilidade do uso dessas manobras para se interceptar a érbita de diversos NEAs.
A figura 7 mostra, o semieixo maior e a excentricidade das 6rbitas para o instante no
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Figura 6: Em (a) sdo mostradas as drbitas da Terra, e do NEA 2011DV, e a Trajetéria de
transferéncia langada em 08 de janeiro de 2015 com encontro em 02 de outubro de 2019. Em (b) é
mostrada uma projegao planar das érbitas mostradas em (a). Em (c¢) sdo mostradas as 6rbitas da
Terra, e do NEA 2008 EES e Trajetéria de transferéncia langada em 15 janeiro 2016 com encontro
em 28 de margo de 2019. Em (d) é mostrada uma projegao planar das érbitas mostradas em (c).

qual a sonda supera a esfera de influéncia da Terra e trajetoria ao redor do Sol pode ser
condiderada estdavel. Nestes diagramas também sao mostrados as configuragoes orbitais
dos NEAs classificados nas classes Amors, Atens e Apollos.

Outros desdobramentos das trajetérias de escape podem ser aplicadas tanto em casos
de acompanhamento orbital do asteroide, quanto no estudo do desvio do asteroide através
do impacto direto da sonda.
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Figura 7: (a) Diagrama heliocéntrico de semieixo maior por excentricidade para as trajetérias de
escape direto. Em (b) é mostrada uma ampliagdo da regiao correspondente.
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