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Resumo  Existe vários estudos na literatura sobre Manobras de Swing-By (também conhecidas como Manobras de Flyby). Este tipo de 

manobra é importante, pois gera uma economia de combustível que torna viável um grande número de missões que seriam impossíveis de 

serem realizadas sem esse conceito. Essa manobra pode ser estudada de forma independente ou combinada com a aplicação de forças pro-

pulsivas. Neste trabalho foi desenvolvido um algoritmo para o cálculo da variação da energia de uma manobra combinada onde a aplicação 
do impulso ocorre antes ou depois do periapside da órbita do veículo espacial, na vizinhança da esfera de influência do corpo secundário. A 

partir deste algoritmo inferiu-se que o ponto ótimo para aplicar o impulso é, em geral, fora do periapside. 

Palavras-chave Swing-By, manobras impulsivas, trajetória de satélite, periapside

1    Introdução 

A manobra de Swing-By (também chamada de 

manobra de Flyby) consiste em uma passagem de um 

veículo espacial próximo a um corpo celeste com o 

objetivo de alterar a sua órbita. Essa alteração é feita 

com o uso da gravidade do corpo celeste próximo, e 

inclui modificação da velocidade, energia e momento 

angular do veículo espacial. O objetivo maior desta 

manobra é a economia de combustível em missões 

espaciais, já que o Swing-By é equivalente à aplica-

ção de um impulso com gasto de combustível zero. 

 A manobra de Swing-By propulsado é a combi-

nação do Swing-By padrão com um impulso aplicado 

no veículo espacial durante o encontro próximo. O 

propulsor usado para a aplicação do impulso depende 

da missão. 

A literatura mostra no trabalho de Prado (1996), 

como funciona a manobra de Swing-By propulsado 

com a condição de que o impulso seja aplicado no 

veículo espacial exatamente no instante de sua pas-

sagem pelo periapside da órbita (ponto mais próximo 

entre o veículo espacial e o corpo secundário) e em 

um ponto após a saída do veículo espacial da esfera 

de influência do corpo celeste. Isso é feito para estu-

dar a eficiência dessa manobra combinada, ou seja, 

deseja-se saber em que circunstância é mais interes-

sante aplicar o impulso, durante a passagem próxima 

ou após essa passagem. Há outros trabalhos sobre o 

assunto disponíveis na literatura como: Dunham e 

Davis (1985), Striepe e Braun (1991), Prado (1993), 

Prado e Broucke (1995), Petropoulos e Logunski 

(2000), McConaghy et. al. (2003), Araújo et. al. 

(2008), Gomes e Prado (2009), Sukhanov et. al. 

(2010) e outros. 

Neste trabalho foi desenvolvido um algoritmo 

para o cálculo da variação da energia e do momento 

angular de uma manobra combinada onde a aplicação 

do impulso ocorre antes ou depois do periapside da 

trajetória de passagem próxima, mas na vizinhança 

da esfera de influência do corpo secundário. Segundo 

Araújo (2007), esfera de influência é uma região 

definida por um raio que é uma espécie de fronteira a 

partir da qual uma partícula com uma dada velocida-

de relativa está sendo significativamente influenciada 

pelo corpo secundário.  

2   Dinâmica do Sistema 

No presente trabalho utilizamos o problema 

restrito de três corpos e a regularização de Lemaître, 

com o objetivo de evitar singularidades na integração 

numérica. 

 O sistema é formado por três corpos: M1, o cor-

po primário (corpo com maior massa), M2, o corpo 

secundário que executa uma órbita kepleriana em 

torno de M1, e M3, um satélite com uma massa que 

pode ser assumida desprezível, que orbita M1 e faz 

uma manobra de Swing-By com M2. 

Neste trabalho usamos como referência o siste-

ma rotacional, ou seja, M1 e M2 ficam fixos neste 

sistema. 

As equações do movimento do problema restrito 

de três corpos são (Murray e Dermott, 1999): 
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 A equação do movimento depende de Ω, e Ω 

depende de r1 e r2 no denominador. Quando M3 se 

aproxima de um dos primários, os valores de r1 (dis-

tância entre M1 e M3 dividida pela distância M1 - M2) 

e r2 (distância entre M2 e M3 dividida pela distância 

M1 - M2) ficam muito pequenos, ficando próximo de 

uma singularidade. 

 O objetivo da técnica de regularização é elimi-

nar essas singularidades por meio da substituição de 

variáveis (Lapa, 2008). 

3 Método Proposto 

 O objetivo é estudar o efeito da aplicação do 

impulso antes e depois do Swing-By, fora do periap-

side da órbita, mas na vizinhança da esfera de in-

fluência de M2.  

 Foi usado um raio igual à metade da distância 

entre M1 e M2 para calcular a energia antes e depois 

da passagem do satélite pelo periapside. Essa distân-

cia é grande o suficiente para garantir, que fora dela, 

o corpo secundário não influência mais na trajetória 

do satélite. 

 A partir dos resultados obtidos foi possível 

verificar o ponto de maior eficiência para se aplicar o 

impulso em uma manobra. Com isso, foi possível 

complementar o estudo efetuado por Prado (1996) e 

mapear regiões ótimas para a aplicação do impulso 

entre as opções: a) no instante da passagem pelo 

periapside; b) fora do periapside, mas dentro da esfe-

ra de influência de M2; c) fora da esfera de influência 

de M2. 

 A Figura 1 descreve em detalhes esse novo tipo 

de manobra considerada. A posição r = (x,y) do 

ponto onde foi aplicado o impulso δV foi especifica-

da por meio da anomalia verdadeira, denominada θ, 

desse ponto. Foi adotado para o deslocamento de θ o 

sentido anti-horário como positivo e o sentido horá-

rio como negativo, ambos medidos a partir do vetor 

rp = (xp,yp). A curva preta representa a primeira órbi-

ta e a curva cinza representa a segunda órbita. 

 

Figura 1 - Geometria do Swing-By com aplicação do impulso fora 
do periapside 

Conforme apresentado na Figura 1, a posição 

onde foi aplicado o impulso é uma função de θ. Esse 

ângulo θ pode ser obtido a partir do produto escalar 

dos vetores rp e r. Utilizando esse enfoque, chega-

mos na Equação 4. 
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 Sendo assim, o algoritmo para solução numéri-

ca do problema foi feito da seguinte forma:  

a) Iniciou-se o estudo com o veículo espacial coloca-

do no ponto P. Isso foi feito especificando-se as três 

variáveis que definem univocamente uma trajetória 

de Swing-By: Vp, magnitude da velocidade do satéli-

te ao passar pelo periapside; rp, menor distância entre 

o veículo espacial e o corpo celeste, chamado raio do 

periapside; e ψ, ângulo entre a linha que liga os dois 

primários até a linha do periapside; 

b) A partir desse ponto P efetuou-se uma integração 

numérica, reversa ou direta de acordo com o sinal de 

θ, até que o veículo espacial atingisse o ponto Q, 

mostrado na Figura 1. Esse ponto foi definido através 

da especificação do valor do ângulo θ; 

c) A partir do ponto Q executou-se uma integração 

reversa no tempo (Vieira Neto & Winter, 2001), até 

que se atingisse a metade da distância entre M1 e M2, 

para obter a primeira órbita e os valores de energia, 

velocidade e momento angular antes da manobra 

completa; 

d) Aplicou-se um impulso δV no ponto Q, formando 

um angulo α entre a direção do impulso e a direção 

do movimento do veiculo espacial, para obter a nova 

órbita; 

e) Integrou-se para frente no tempo essa nova órbita 

até um ponto distante de M2, obtendo o valor da 

energia da manobra completa; 

f) Por fim, foi calculada a variação da energia em 

função da magnitude do impulso, do ângulo de apli-

cação do impulso e do ângulo θ, que define o local de 

aplicação do impulso. Essa grandeza pode então ser 

escrita como: 

 

                                                                                (5) 

 

 A variação da energia foi calculada pela dife-

rença entre a energia da órbita obtida depois da apli-

cação do impulso e da órbita que se tinha anterior-

mente.  

 

3.1 Resultados  

 Foi considerado α = 0º, ou seja, o vetor impulso 

está sempre na mesma direção do vetor velocidade 

do satélite (na primeira órbita), incrementando a 

energia.  

 A anomalia verdadeira (θ) é o ângulo que defi-

ne o ponto onde será aplicado o impulso na manobra. 

Quando θ ≠ 0º, significa que o impulso será aplicado 

fora do periapside da órbita. 

Serão apresentados os resultados para o sistema 

Terra-Lua-satélite, que resultaram em variação má-

xima de energia, com raio do periapside igual a 1.1 
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raios da Lua e diferentes valores da magnitude do 

impulso. 

Estudamos somente os casos com aplicação do 

impulso na direção tangencial da órbita (α = 0°). As 

Figuras 2 e 3 mostram que os melhores pontos de 

aplicação do impulso estão fora do periapside da 

órbita. Quando ψ = 0°, a magnitude do impulso au-

menta e θ tende a zero. Isso ocorre porque, como o 

impulso domina a manobra, ele tende a alinhar im-

pulso com velocidade. 

 

 

Figura 2 – Gráfico de ψ Vs ΔEmáx, para α = 0° e diferentes valores 
de impulso. 

 

Figura 3 – Gráfico de ψ Vs θ, para α = 0° e diferentes valores de   
impulso 

 Temos que se o satélite passa na frente do corpo 

secundário (0° < ψ < 180°), ele é freado pelo corpo e 

perde energia. A perda máxima ocorre quando ψ = 

90°. Se o satélite passa atrás do corpo secundário 

(180° < ψ < 360°), ele é acelerado pelo corpo e ga-

nha energia. O ganho máximo de energia ocorre 

quando ψ = 270° (Prado, 2001). 

 Neste trabalho o objetivo é apresentar as condi-

ções que resultam na variação máxima de energia, 

quando o impulso é aplicado fora do periapside da 

órbita e na direção do satélite. Logo sabemos que os 

melhores resultados tendem a estar entre 180° < ψ < 

360°. É importante ressaltar que essas são regiões de 

ganho e perda de energia baseados no periapside 

antes do impulso. Porém, como o periapside da órbi-

ta é alterado com a aplicação do impulso, mesmo 

essas regras podem ser alteradas. O periapside da 

órbita original ainda tem efeito sobre a trajetória, já 

que ele define o ponto de aplicação do impulso e, em 

geral, o novo periapside tende a não estar tão distante 

do periapside da órbita original. Esse comportamento 

é válido para todos os casos em que θ varia. 

 Será apresentada a variação da energia de al-

guns casos que estão nessa região. Ver Figuras de 4 a 

9. 

 

Figura 4 – Comportamento da variação da energia em função da 
anomalia verdadeira para α = 0°. 

 

Figura 5 – Comportamento da variação da energia em função da 

anomalia verdadeira para α = 0°. 

O ponto de aplicação do impulso é calculado 

deslocando o valor de θ (no sentido horário ou anti-

horário, dependendo do sinal) a partir da linha do 

periapside rp. No caso da Figura 4 e 5 o valor de θ, 

para a variação máxima de energia é aproximada-

mente 67° e 60°, respectivamente. Isso significa que 

o impulso foi aplicado na região em que 180° < ψ < 

360°. Região essa em que se ganha energia devido ao 

Swing-By padrão.  
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Figura 6 – Comportamento da variação da energia em função da 
anomalia verdadeira para α = 0°. 

 

Figura 7 – Comportamento da variação da energia em função da 
anomalia verdadeira para α = 0°.

Figura 8 – Comportamento da variação da energia em função da 
anomalia verdadeira para α = 0°. 

 

Figura 9 – Comportamento da variação da energia em função da 
anomalia verdadeira para α = 0°. 

         Também para as Figuras 6, 7, 8 e 9 o impulso 

foi aplicado na região que se ganha energia devido ao 

Swing-By padrão, colaborando na obtenção da varia-

ção máxima de energia. 

 Todos os casos com α = 0° foram simulados 

com θ entre -180° e 180°. Nos gráficos onde há des-

continuidade das figuras ou as curvas não alcançam 

valores de -180° ou 180° (em θ) significa que ocorre-

ram condições de capturas do satélite pela Lua. 

5   Conclusão 

 Foram feitas simulações estudando o efeito de θ 

apenas, adotando α = 0° mostrando que mesmo com 

a aplicação do impulso na direção tangencial a órbita, 

os melhores resultados estão fora do periapside.  

 A princípio pode parecer óbvio que o melhor 

local para aplicação do impulso seja no ponto (0,0), 

ou seja, na direção de movimento do satélite e no 

periapside da órbita. Porém não é isso que acontece, 

porque quando se aplica um impulso em condições 

diferentes destas, pode-se aumentar ou diminuir a 

variação de energia devido ao Swing-By, com isso 

compensando o menor ganho de energia devido ao 

impulso. Isso ocorre porque a órbita muda instanta-

neamente, logo seus parâmetros também mudam, 

incluindo um novo rp, que poderá ser menor (essa 

mudança irá depender das condições iniciais, pode-se 

querer maximizar o efeito do Swing-By e então fazer 

com que rp seja maior) e consequentemente ter um 

Swing-By mais eficiente. O resultado líquido desta 

troca é positivo. Por isso a conclusão de que aplica-

ção do impulso fora do periapside é a mais eficiente, 

além também de ser flexível. 
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