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Resumo — Estudos avaliando a influéncia do potencial gravitacional lunar, modelado por meio de harménicos esféricos, em

trajetorias de veiculos espaciais sdo realizados de acordo com o modelo apresentado por Konopliv. Tal modelo permite considerar
harménicos esféricos até grau e ordem 100. No presente trabalho sdo realizados estudos analisando a influéncia da néao
homogeneidade do campo gravitacional lunar sobre a 6rbita de um satélite artificial nos seguintes casos: contribui¢éo de cada termo
do potencial; variagdo da perturbacdo em funcdo da inclinagéo da orbita; atuagdo do sistema de controle, a fim de minimizar os
efeitos perturbativos sobre a 6rbita de um satélite artificial. As manobras de correcéo orbitais de satélites lunares sdo simuladas
utilizando empuxo continuo e controle de trajetoria em malha fechada.
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1 Introducgdo

Se ignorarmos a existéncia de forgas
perturbadoras, 0 movimento orbital dos satélites
artificiais € uma cénica em um plano fixo, com
tamanho e excentricidade constantes. Porém, a
existéncia de tais forcas tende a causar variagdes
nos elementos que caracterizam a Orbita do
satélite artificial, fazendo com que a trajetéria
do satélite varie com o tempo.

Para estudar as perturbagdes devido a ndo
esfericidade do campo gravitacional lunar €
usado o modelo LP100K, com o objetivo de
fazer uma andlise da influéncia do grau e ordem
dos harménicos gravitacionais na 6rbita de um
satélite  artificial  lunar.  Tais  efeitos
perturbadores sdo inseridos no simulador de
trajetéria Spacecraft Trajectory Simulator-
STRS, Rocco (2008), para que seja feito o
controle orbital com o objetivo de minimizar ao
méaximo os desvios e erros de regime, fazendo
uso de propulsdo continua e de controle de
trajetoria orbital em malha fechada. Uma
descricdlo mais detalhada do controle de
trajetdria orbital pode ser encontrado em Rocco
(2012). Estudos e andlises de tal influéncia, bem
como simulagBes considerando a perturbacdo
devido ao potencial gravitacional lunar sobre a
orbita de um satélite artificial, podem ser
encontrados em Gongalves (2013).

2 Potencial Gravitacional Lunar

da Lua €
coeficientes

O potencial
expresso  pela

gravitacional
expansdo dos
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harménicos esféricos normalizados, dado pela
Equacéo (1) (Konopliv, 2001; Kuga, 2011):

1)

em que: n é 0 grau e é a ordem, é a
constante gravitacional e ¢ o raio lunar
equatorial. sdo os polindmios associados de
Legendre normalizados. ¢ o0 raio vetor
(distancia), @ é a latitude e A € a longitude.

3 O Modelo LP100K

O campo gravitacional lunar foi até entéo
determinado por meio de dados de missBes
lunares ja realizadas. Uma das missdes de maior
contribuicdo foi a Lunar Prospector, (1998-
1999), terceira missdo do programa de
exploracdo da NASA, denominado Discovery,
que forneceu a primeira medi¢cdo do campo
gravitacional lunar. Visto que, até o momento
da modelagem utilizando os dados da misséo
LP, ndo houve observacéo direta do lado oculto
da Lua, as informac@es a respeito da gravidade
vem do efeito em longo prazo observado na
oOrbita dos satélites.

O modelo apresentado por Konopliv,
denominado é uma representacdo  dos
harmonicos esféricos devido a gravidade
planetaria, baseada no potencial gravitacional
do corpo celeste, dado pela Equacéo (1).

© 2013 SBMAC


http://dx.doi.org/105540/03.2013.001.01.0094
http://dx.doi.org/10.5540/03.2013.001.01.0095

Proceeding Series of the Brazilian Society of Applied and Computational Mathematics, Vol. 1, N. 1, 2013.

A saida calculada pelo modelo fornece as
componentes x, y e z para a aceleracdo da
gravidade em cada instante de tempo ao longo
da orbita de um satélite artificial, sendo possivel
considerar os harménicos esféricos até grau e
ordem 100. Por meio de uma comparagdo feita
entre a aceleragdo da gravidade de um campo
central e a aceleracdo da gravidade fornecida
pelo modelo de Konopliv, é obtido o incremento
da velocidade que o termo perturbador aplica ao
veiculo espacial, possibilitando, por meio do
problema inverso, a obtencdo dos elementos
keplerianos que caracterizam a drbita do satélite
artificial, afim de que seja feita uma analise do
movimento orbital.

4 Simulac@es e Resultados

Visto que o objetivo do trabalho é analisar
a influéncia do potencial gravitacional lunar na
oOrbita de um satélite artificial, foram realizados
trés estudos, descritos a seguir.

Primeiramente fazemos um estudo visando
analisar a influéncia de cada termo do potencial
gravitacional na érbita de um satélite artificial.
Essa tarefa foi feita de uma forma indireta,
obtendo-se o0s valores dos incrementos de
velocidade aplicados por N termos do potencial
durante uma Orbita do veiculo espacial e a
seguir repete-se esse calculo para N + 1 termos.
Fazendo a diferenca entre os incrementos de
velocidade, obtém-se a contribui¢do da adicdo
de mais termos no potencial.

Esse estudo € entdo feito em funcdo da
variacdo da inclinacdo, com o objetivo de
mostrar a influencia desse elemento orbital na
perturbagdo sentida pelo veiculo espacial.

E, por fim, a partir da andlise feita
anteriormente com relacdo a variacdo da
inclinacdo, para 0s casos extremos, em que
existe maior e menor influéncia do potencial
gravitacional lunar, é analisada a forca
perturbativa aplicada sobre o satélite e o
empuxo necessario para a realizagdo de
manobras de corre¢do orbital, a fim de que
sejam minimizados os efeitos perturbativos
sobre o satélite artificial nos casos extremos, em
que se deseja manter a Orbita kepleriana o
tempo todo.

A situacdo em que a variacdo dos
elementos orbitais é usada com o objetivo de
minimizar o consumo de combustivel para
manutenc¢do orbital é usual na pratica. Porém, o
objetivo aqui é medir o efeito da adi¢do de cada
termo do potencial e ndo encontrar a estratégia
gue minimize o consumo de combustivel. Uma
ideia similar foi feita em Prado (2013) para um
veiculo espacial que viaja em torno da Terra,
perturbado pela Lua e pelo Sol.
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4.1 Incremento de Velocidade

Vamos iniciar nosso estudo pela analise da
importancia de cada termo do potencial
gravitacional lunar.

Essa tarefa é repetida 100 vezes, cada vez
adicionando-se o préximo termo do potencial
gravitacional, ou seja, foram feitas, para cada
termo do potencial gravitacional lunar, uma
simulagdo durante o periodo de uma 6rbita. Para
todas as simulacBes ndo foram realizadas
manobras de correcdo ou transferéncia, visto
que objetiva-se analisar os efeitos da
perturbacdo devido ao potencial gravitacional na
Orbita de um satélite artificial.

Dessa forma €é obtida a variacdo de
velocidade total aplicada sobre o satélite
(integral no tempo da aceleracdo causada pelos
termos perturbadores), que tem seu movimento
governado apenas pelo potencial da Lua de
acordo com o modelo de Konopliv. Essa medida
calcula o efeito de adicionarmos um novo
elemento ao potencial gravitacional da Lua, e
ndo a contribuicho de cada termo
individualmente. ApGs essas simulacdes é feita
a subtracdo da contribuicho dos termos
anteriores, mostrando assim o quanto a adigéo
de um novo termo altera as caracteristicas
orbitais.

A Figura 1 mostra a variacdo total da
velocidade decorrente da ndo homogeneidade da
distribui¢do de massa lunar, com a dindmica que
leva em conta N+ 1 termos do potencial
gravitacional menos a mesma varia¢do levando
em conta N termos do potencial gravitacional.

As condices iniciais da orbita sdo: semi-
eixo: maior 1900000 m; excentricidade: 0,001;
inclinagdo: 45° ascensdo reta do nodo
ascendente: 20°; argumento do periapside: 100°;
anomalia média: 1°.
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Figura 1- Diferenca entre a variagdo de velocidade aplicada
ao veiculo espacial com N + 1 e com N termos do potencial
lunar.

Nota-se o esperado dominio do primeiro
termo do potencial perturbador como observado
em Carvalho (2008), Carvalho (2009a),
Carvalho (2009b) e Carvalho (2010). Porém,
também é possivel perceber que os resultados
dos proximos termos ndo sdo monotonicamente
decrescentes, o que significa que um termo pode
ser de ordem mais elevada e ainda assim
fornecer uma contribuicdo relevante para o
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incremento de velocidade do satélite como
estudado por Gongalves (2013). Um estudo
semelhante pode ser encontrado em Ramanan
(2005).

Termos negativos aparecem na Figura 1, o
que significa que a adicdo deste termo no
potencial gravitacional lunar diminui a
perturbacdo sofrida pelo wveiculo espacial,
reduzindo assim a variacdo de velocidade
requerida para manutencao da 6rbita kepleriana.
Em outras palavras, este termo ajuda a controlar
o satélite artificial, pois o seu efeito é contrario
a resultante dos termos anteriores, logo a favor
do sistema de controle.

4.2 Inclinacdo

Como visto no item 4.1, cada termo do
potencial gravitacional lunar exerce uma
influéncia diferente na orbita de um satélite
artificial.

Nosso objetivo agora é analisar o efeito da
inclinagdo do satélite artificial lunar na
perturbacdo de sua Orbita. Um estudo de um
satélite artificial perturbado pelo potencial
gravitacional para o caso da inclinacdo critica é
realizado em Carvalho (2009a) e Carvalho
(2010).

Para isso, foram obtidos, por meio do
modelo apresentado por Konopliv, os valores do
incremento de velocidade sobre um satélite
artificial lunar em funcdo da inclinacdo. Para
evitar um excesso de resultados, baseados na
Figura 1, que mostra a estabilidade atingida
apés o0s primeiros termos do potencial
gravitacional lunar, as simulacfes foram
efetuadas considerando até grau e ordem 2, 10,
50 e 100. Os resultados estdo mostrados na
Figura 2
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Figura 2 - Variagdo de velocidade fornecida pela

perturbacdo como funcéo da inclinagéo da 6rbita do veiculo
espacial e do numero de termos considerados para o
potencial lunar.

Foram analisadas érbitas com os seguintes
valores de inclinagdo: 0°, 15°, 30°, 45°, 60°, 75°,
90°, 105°, 120°, 135°, 150°, 165° e 180°, todos
com as seguintes condic@es iniciais: semi-eixo:
maior 1900000 m; excentricidade: 0,001;
ascensdo reta do nodo ascendente: 20°
argumento do periapside: 100°; anomalia média;
1°,
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Podemos  perceber uma  diferenca
significativa quando considerarmos apenas grau
e ordem 2 e quando sdo considerados todos os
termos até grau e ordem 10, 50 e 100. Também
¢ notado que existem valores de inclinacdo
aonde a perturbacdo gerada pelo potencial
gravitacional lunar é maior. Analisando o caso
de maior precisdo do modelo de Konopliv (grau
e ordem 100), podemos concluir que o valor de
inclinacdo de 75° apresenta maior valor de
incremento de velocidade, e o valor de
inclinacdo de 135° apresenta 0 menor valor de
incremento de velocidade, sendo a diferenca
entre eles de aproximadamente 0,55 m/s, que é
bastante significativa na escala de valores
obtidos.

Nota-se também que as simulacdes
realizadas com 50 e 100 termos do potencial sdo
muito similares entre si, enfatizando assim a
pequena contribuicdo dos termos entre ordem
50 e 100, como esperado. Mesmo a caso
considerando apenas 10 termos j& € bastante
similar aos casos com 50 e 100 termos,
demonstrando assim o forte dominio dos
primeiros termos. Porém existem diferengas
significativas entre considerar apenas o primeiro
termo ndo kepleriano e os demais até o nimero
de 10.

4.3 Manobras de corre¢do orbital

Com o objetivo de minimizar os efeitos
perturbativos devido & distribuicdo néo
uniforme de massa da Lua, sdo realizadas duas
simulagbes para os casos de maior e menor
influéncia do potencial gravitacional lunar sobre
a Orbita de um satélite artificial em funcdo da
inclinago.

Como visto no item 4.2, os valores
extremos sdo 75° e 135°, sendo, para ambos o0s
casos, analisados a forca devido a ndo
uniformidade do campo gravitacional lunar, o
empuxo e a comparacdo entre a perturbacéo, a
atuacdo do sistema de controle que objetiva
minimizar a0 maximo os efeitos perturbativos
sobre o veiculo espacial e o comportamento da
inclinagdo para os casos de 75° e 135°, para as
situacbes em que o sistema de controle ndo €
acionado e em que o sistema de controle atua no
sentido de atenuar a0 maximo os efeitos
perturbativos.

As Figuras 3 e 5 mostram a forca
perturbativa sobre o satélite, ou seja, a forca que
a perturbacgdo exerce sobre o veiculo, que acaba
por tird-lo da trajetéria kepleriana. As Figuras 4
e 6 mostram o empuxo aplicado sobre o satélite
com o objetivo de corrigir os efeitos da forca
perturbativa e manté-lo na trajetoria kepleriana,
para o0s casos de inclinagdo 75° e 135°
respectivamente.
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tempo para o caso em que a inclinagéo é de 135°.
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Pelas ,Flgu_ras 3ab podemos_ perceber que Figura 10 - Perturbacdo sobre o satélite para o caso de
0 empuxo é aplicado com o objetivo de corrigir inclinacéio 135°.

a perturbacdo sobre o satélite. Os picos
existentes nas Figuras 4 e 6 aparecem devido a
maior intensidade da forca perturbativa sobre o

satélite.

As Figuras 3 e 5, mostram que o potencial
gravitacional lunar apresenta um
comportamento bastante inconstante,

dificultando a atuacdo do sistema de controle.
Tal situacdo é mostrada nas Figuras 7 a 12,

que apresentam a perturbacdo sobre o satélite, a

atuacdo do sistema de controle e a resultante
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Figura 12 - Forga resultante sobre o satélite para o caso de
inclinagéo 135°.

Pelas Figuras 7 a 12 podemos ver que 0
sistema de controle € capaz de atuar no sentido
de minimizar os efeitos perturbativos sobre a
oOrbita do satélite artificial lunar, fazendo com
que o satélite mantenha-se o mais proximo
possivel da trajetéria kepleriana.

As Figuras 13 a 16 mostram o0
comportamento das inclinagdes de valores 75° e
135°, com e sem 0 acionamento do sistema de
controle, que atua a fim de minimizar os efeitos
da perturbacdo devido a ndo uniformidade do
potencial lunar.
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Figura 13 — Desvio na inclinagéo para o caso de inclinagdo
75° sem manobras de correcéo orbital.
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Figura 14 — Desvio na inclinagéo para o caso de inclinagéo
75° com manobras de correcéo orbital.

DOI: 10.5540/03.2013.001.01.0095

010095-5

ok

W

mkf“'lm_

L

Desvio na inclinagao (graus)

1000 2000 3000 4000

Tempo (s)

5000 6000 7000 8000

Figura 15 — Desvio na inclinagdo para o caso de inclinagdo
135° sem manobras de correcéo orbital.
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Figura 16 — Desvio na inclinagéo para o caso de inclinagéo
135° com manobras de correcao orbital.

O resultado obtido na Figura 13, que
apresenta o caso de inclinagdo 75° sem
manobras de correcdo orbital, mostra que com a
auséncia do sistema de controle o desvio da
inclinagdo pode chegar a -8x10™ graus. Porém,
o resultado obtido na Figura 14 mostra que com
a atuacdo do sistema de controle o desvio da
inclinagdo ndo chega a 0,5x10™ graus, com
alguns picos que a, no maximo, 3x10™ graus.

Para o caso em que a inclinagéo € de 135°,
Figuras 15 e 16, vemos que 0 desvio chega num
desvio maximo de -4x10* graus. Tal variagdo é
menor do que a encontrada para 0 caso de
inclinacdo 75° pois esta inclinagdo é menos
perturbada. Com a presenca do sistema de
controle, o desvio da inclinagdo permaneceu em
torno de 0,5x10™ graus, com alguns picos que
podem chegar a 1x10™ graus.

5 Conclusbes

Os resultados apresentados neste trabalho
estdo de acordo com o modelo do potencial
lunar desenvolvido por Konopliv (2001), que
mostra a correlacdo entre a aceleracdo da
gravidade lunar e a topografia, evidenciando a
flutuacdo da aceleracdo da gravidade devido a
distribuicdo ndo uniforme de massa lunar.

O estudo feito para analisar o efeito de
cada termo do potencial gravitacional sobre a
oOrbita de um satélite artificial lunar mostrou que
0 primeiro termo (grau e ordem 2) domina o
movimento, mas as contribuicbes dos demais
termos sdo relevantes, principalmente dos 10
primeiros termos. Os demais sdo responsaveis
por contribuicdo bem menores.
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Valores negativos aparecem neste estudo,
evidenciando que alguns termos atuam no
sentido contrario a resultante anterior, ajudando
assim a manter a Orbita do satélite artificial
préximo a érbita kepleriana.

Os valores de inclinacdo estudados
mostraram que a variacdo da inclinagdo pode
alterar a perturbacdo sofrida pelo satélite
artificial significativamente.

Os estudos mostram que a perturbacéo
sobre um satélite artificial devido a distribuigdo
ndo uniforme de massa da Lua é
consideravelmente inconstante, 0 que exige
atuacdo intensa do sistema de controle para
atenuar os desvios causados na trajetdria.

Podemos observar que os desvios nas
varidveis de estado foram sempre valores
pequenos, ou seja, o sistema de controle foi
capaz de reduzir o erro nas variaveis de estado
por meio da atuacao dos propulsores.
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