252 ESCOLA DE VERAO EM
DINAMICA ORBITAL E PLANETOLOGIA

22 a 26 de Fevereiro de 2021

ASTRODINAMICA DE VEICULOS ESPACIAIS

Antonio F. Bertachini A. Prado
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais — INPE
antonio.prado@inpe.br
Vivian Gomes
Faculdade de Engenharia de Guaratingueta — UNESP

vivian.gomes@unesp.br



Marte, Fevereiro de 2021

O Perseverance, o novo robd que a Nasa enviou a Marte — Foto: Nasa
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MOTIVACAO
Como chegar em Marte e outros corpos celestes?
Que caminho seguir?
Quando Iniciar a viagem?
Quando chegar?
Sao questdes de Astrodinamica, a variante da

mecanica celeste que estuda o movimento de
veiculos espaciais.



INTRODUCAO

O objetivo é fornecer uma introducdo aos principais
problemas e modelos matematicos utilizados em
manobras orbitais e dinamica orbital.

Esta palestra mostrara: possiveis tipos de oOrbita de um
veiculo espacial sujeito a atracdo gravitacional de um ou
dois corpos (Terra e Lua, por exemplo), efeito de
perturbacdes na orbita do veiculo espacial, como realizar
manobras para alterar a sua Orbita, etc.



HISTORIA

Observacdes do céu mostraram gue existem corpos que
possuem um movimento proprio no ceu, que foram
denominados de “planetas” (errantes).




HISTORIA

Com base nessas observacoes surgiu o interesse
em descobrir maneiras de prever esses
movimentos.

Com o0 avanco da tecnologia, a humanidade
passou a construir veiculos espaciais.

A mecanica celeste criou um novo ramo
dedicado ao estudo do movimento dos veiculos
espaciais: Surge a Astrodinamica!!



PROBLEMA DE DOIS CORPOS

A sucessdo de eventos comeca com as observagoes

feitas pelo astronomo Tycho Brahe (1546-1601).

Coletou dados de movimentos dos planetas a olho nu.

Esses dados foram estudados por Johannes Kepler
(1571-1630), que formulou as trés importantes lels,

chamadas “Leis de Kepler”.



1) A orbita de cada planeta € uma elipse, com o Sol ocupando um
dos focos;
2) Para cada planeta, a velocidade com que o raio vetor que 0 une
ao Sol percorre areas iguais em tempos iguais (velocidade aerolar €
constante). O movimento € mais rapido no perielio e mais lento no
afelio;
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Depois disso lIsaac Newton (1642-1727) obteve uma lel
matematica que fornece a forca exercida entre dois pontos de
massa para que as trajetérias resultantes sigam as leis
descobertas por Kepler. E a chamada “Lei de Newton da
Gravitacao”:

Todos 0s corpos celestes sao atraidos uns pelos outros com

uma forca de magnitude dada pela equacao: F, = GMm/r?

F, € a forca de gravitagao entre dois corpos;

M, m sdo as massas dos dois corpos envolvidos;

G = 6.668 x 10-1* Nm?kg ¢ a constante de gravitacdo universal;
r é a distancia entre os centros de massa dos dois corpos.



TIPOS DE ORBITAS

As trajetorias para um veiculo espacial que se move sujeito a acao
da gravidade de um corpo central assumido como ponto de massa

sdo as chamadas secOes conicas: circulo, elipse, parabola,
hipérbole.

O valor de sua excentricidade e
determina o tipo de trajetoria.

elipse (0 <e <1) N

circunferéncia (e = 0)
parabola (e = 1)
hipéerbole (e > 1)



a = Semi-eixo maior da elipse;
e = Excentricidade da elipse;
0 = Anomalia Verdadeira: é o angulo que especifica a posi¢ao do

veiculo espacial na orbita;

}n’apsis

Apoapsis

[Diretriz

Orbita Eliptica: Elementos Keplerianos



i = Inclinagdo do plano orbital em o = Argumento do Perigeu,

relacio ao Equador terrestre. Pode que € o angulo entre a linha
variar de 0° < i < 180°. de interseccao do plano

- rbital com E r
Q = Longitude do Nodo Ascendente, orbital - com o Equado

A : : terrestre (linha de nodos) e
que é o angulo entre o eixo cartesiano
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’ -
: orbita.
Vernal) e a linha dos nodos.
& - " » 'HL:TE::J ki Line of Nodes
\\.z/ P . : : =
. Ed
Pariapsis e & Ascanding Huda;;.;“} /{\
- -3 b g 1 = Longitude of
..-""; e Sy I|| Ascending Node
S K\H- - T
A\
- IL\ HH" .'t
_— --F-- "l' i B -
- N
™
’_F.-_'_'.';—-“"‘- Relerenso Flana - - x\\\ i = Inclnation

Spacecraft
Oriaital Mana

VR~

""-.._H_‘_-

Orbita Keplenana no Espaco (Brown., 1998).



ORBITAS PARABOLICAS (ONDE e = 1)

Neste tipo de movimento de dois corpos a orbita é aberta.
O segundo corpo aproxima-se do primeiro vindo do infinito até que

passa pelo ponto A, o periapsis da trajetoria.

Nesse ponto a velocidade relativa sera

maxima.

A partir dai o veiculo espacial comeca a x 5 e

retornar para o infinito.

L

Energia total é zero.

Orbita Parabolica.



ORBITAS HIPERBOLICAS

Na Astronomia 0 uso de orbitas hiperbodlicas € muito comum para
trabalhos envolvendo cometas e meteoros.
Energia total > 0.

Em Mecénica Orbital ' P
esse tipo de Orbita é | /; )/
\

utilizado em missdes que |, / o

envolvam uma mudanca e
de corpo central, como

por exemplo, para se
colocar uma sonda numa

orbita interplanetaria.

A Orbita Hiperbélica.



MANOBRAS ORBITAIS

O problema de transferir um veiculo espacial (dotado de
propulsores) de uma orbita para outra tem crescido de importancia

nos ultimos anos.

Aplicacoes podem ser encontradas em diversas atividades
espaciais, tals como:

= colocacdo de um satélite em érbita geoestacionaria

= deslocamento de uma estacao espacial

=  manutencao de orbita de um satelite

=  envio de sondas interplanetarias, etc.



TRANSFERENCIA DE HOHMANN

Hohmann (1925) obteve a solucdo oOtima do problema de
transferéncia de um veiculo espacial entre duas oOrbitas
circulares e coplanares em um campo gravitacional
Newtoniano. Essa solucdo € usada até hoje e foi considerada

como a solucéo final do problema até 1959.



A transferéncia de Hohmann ¢ a transferéncia de consumo minimo
executada com dois impulsos entre orbitas circulares e coplanares.
Esses impulsos devem ser aplicados no apogeu e perigeu das

orbitas consideradas. Essa transferéncia é de minima energia.

Na orbita inicial aplica-se um impulso na direcdo do movimento e

de magnitude dada por: r

onde r, € 0 raio da orbita inicial, r; o raio da orbita final e V, a

velocidade do veiculo na orbita inicial.



Com isso o veiculo entra numa orbita de transferéncia eliptica com

perigeu r, e apogeu r;.

Entdo, espera-se que o veiculo complete meia revolucéo e atinja o
apogeu, quando é aplicado o segundo impulso, na direcdo do

movimento e com magnitude dada por: AV, =——-

que faz com que o veiculo entre em uma orbita circular de raio r.

Com isso, temos que o tempo de transferéncia ¢ a metade do

periodo orbital da orbita.



Transferéncia de Hohmann



TRANSFERENCIA BI-ELIPTICA TRI-IMPULSIVA

No final da década de 50, foi mostrado que a solu¢cdo de Hohmann
era a solucdo otima apenas quando a razdo entre o0s raios das
orbitas final e inicial € menor que 11.94.

Nos outros casos, a transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva € mais
economica.

Este metodo utiliza uma série de trés impulsos na manobra, da

seguinte maneira:




1. aplica-se o primeiro impulso (AV,) na orbita inicial, na
direcdo do movimento do veiculo e com uma magnitude

tal que ele entre em uma orbita de transferéncia coplanar .-

y

com a orbita inicial e com perigeu em r; e apogeu em r;;

2. quando o veiculo atinge o apogeu r;, é aplicado um
segundo impulso (AV,), tambéem na direcdo do
movimento, e com magnitude tal que faca com que o
veiculo entre em uma orbita eliptica com apogeu em r, e
perigeu em r;, ou seja, este impulso e utilizado para
efetuar a mudanca de inclinacdo no plano orbital

desejado para a manobra;



3. 0 terceiro e ultimo impulso é aplicado quando o veiculo, que
se encontra na Orbita de transferéncia, atinge o perigeu, ou
seja, quando ele passa pela orbita final desejada. Este impulso
e, agora, contrario a direcdo do movimento e com magnitude
tal que faca com que o veiculo entre em uma Orbita circular de
raio r.. Este impulso é entdo aplicado com o objetivo de

finalizar a transferéncia.




Assim, a magnitude dos 3 impulsos € dada por:

AV,

Vcl
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onde V¢, é a velocidade na orbita circular inicial.




Assim, podemos obter AV, que é dado por: AV =AV, + AV, + AV,

Transferéncia bi-eliptica tri-impulsiva



Transferéncia de Hohmann a Marte

A janela de
oportunidade
para ir a Marte
usando Hohmann
se repeta a cada
26 meses;

Nao usamos
linha reta;

Por isso temos
varios veiculos
iIndo juntos.

Feb 2021

o
S\ Ju-Aug2020

An efficient trajectory to fly
a spacecraft from Earth to Mars




Viagem a Marte: EUA

Mars at
Arrival

TCM-6 (9 hours before landing)
TCM-5 (2.6 days before landing)
TCM-1 TCM-4 (8.6 days before landing)
\ (15 days after Iaun:h}l i

.,.\:_._\ ',‘-"' :
/ TCM-3 (62 days before landing)
Mars at & é

Launch

TCM-2 (62 days after launch)

O Perseverance, o novo robo que a Nasa enviou a Marte — Foto: Nasa



Viagem a Marte: Emirados Arabes

eliaall C.IULule als,
UAE SPACE AGENCY

Mars at anival

Earth at arrival %

Mars at Launch

Days Since Launeh: 57 Distance Travelled: 158,9')’1,863 KM

United Arab Emirates' Hope Probe



Viagem a Marte: China

&
/ " Earth at arrival

F
F
i
J

TCM-3

Sun O '. Deep-space
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TCM-2

~ T~ Mars at launch

Tianwen-1 transfer orbit and trajectory correction maneuvers (TCM)




Viagem a Marte: Proxima janela

EXOMARS 2022 JOURNEY

From Earth to Mars

9 months
Cruise time

Y’ Landing

10 June 2023
17:32 CEST (15:32 UTQ)

3 to 22 minutes

Time for radio signal to
travel between Earth and Mars

#ExoMors

569 million km
Total travel distance

Position of Mars
at launch

Launch

20 September 2022
16:10 CEST (14:10 UTC)
Launch window closes: 1 October 2022

Pasition of Earth
at landing

400 million km
Maximum distance
between Earth and Mars

ExaMars 2020: Europa e Russia
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Viagem a Marte: Os 7 minutos de terror
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O Perseverance, o novo robo que a Nasa enviou a Marte — Foto: Nasa
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