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RESUMO

Em 1908, a explosao de um asteroide sobre a Sibéria, no que foi conhecido como
Evento Tunguska, devastou uma area florestada que supera a regiao metropolitana
de Sao Paulo. E previsto que a colisao de um asteroide como o de Tunguska ocorra
uma vez a cada algumas centenas de anos. Objetivando a preparacao para tal cenario,
muitos estudos, nas mais diversas areas, tém sido conduzidos para a sua previsao,
administracao e prevencao. Uma parcela desses trabalhos sao focados em propostas
de engenharia para a deflexdo de um asteroide em rota de colisao com a Terra.
Nessa linha, este trabalho tem por objetivo estudar a deflexdo de asteroides do
ponto de vista da dinamica e da GN&C de espaconaves associadas a tarefa. Isso
¢ feito estudando tanto os efeitos apds a deflexao, como também a operacao da
espacgonave em proximidade ao asteroide, além da viagem interplanetaria até o alvo.
Dentre os principais feitos desta pesquisa destacam-se: 1) apresentagao e explicagao
das limitacoes de modelos dindmicos simplificados na previsdo do resultado de uma
deflexdo, tendo impacto direto no planejamento de uma missao; 2) introdugdo no
Brasil de conceitos importantes para o projeto de uma trajetoria interplanetéria; 3)
desenvolvimento de lei de controle para manutencao orbital autonoma, que pode ter
impactos que nao sé para exploracao de asteroides; 4) proposta de GN&C para uma
exploragao auténoma e rapida de um asteroide, conhecido pelas incertezas e grande
nivel de perturbacoes, indicando a possibilidade de encurtar a operacao de meses
para dias.

Palavras-chave: Deflexdo de asteroides. Defesa Planetaria. Guiagem, navegacao e
controle. Astrodindmica. Missoes a asteroides.
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A STUDY OF DYNAMICS, GUIDANCE, NAVIGATION, AND
CONTROL APPLIED TO ASTEROID DEFLECTION

ABSTRACT

In 1908, an asteroid exploded over Siberia in what was known as the Tunguska
Event, devastating a forested area that surpasses the metropolitan region of Sao
Paulo. An asteroid like Tunguska’s collision is predicted to occur once every few
hundred years. Many studies have been conducted in different areas for prediction,
administration, and prevention as preparation for such a scenario. A portion of these
works focuses on engineering proposals for deflecting an asteroid on a collision course
with Earth. In that trend, this work aims to study asteroid deflection dynamics and
the GN&C of spacecraft associated with the task. That goal is accomplished by
studying effects after the deflection, the spacecraft’s operation near the asteroid,
and the interplanetary journey to the target. Among the main achievements of this
research are: 1) presentation and explanation of the limitations of simplified dynamic
models in predicting the result of a deflection, which impacts the planning of a
mission; 2) introduction in Brazilian literature of essential concepts for the design of
an interplanetary trajectory; 3) development of a control law for autonomous orbital
maintenance, which may have applications other than just for asteroid exploration;
4) GN&C proposal for an autonomous and rapid exploration of an asteroid, known
for the uncertainties and high level of disturbances, shortening the operation from
months to days.

Keywords: Asteroid deflection. Planetary defense. Guidance, navigation, and control.
Astrodynamics. Asteroid missions.
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1 INTRODUCAO

As evidéncias de impactos entre corpos celestes no Sistema Solar é bem conhecida,
das crateras e fraturas em pequenos asteroides até as grandes crateras de Mercirio,
Calisto e Lua. A atmosfera da Terra faz com que o historico de colisoes aqui seja
menos evidente de que a desses corpos celestes sem atmosfera, mas ainda assim ha
sinais geograficos que evidenciam impactos passados, como a cratera Chicxulub em
Yucatan, onde um asteroide com cerca de 10 km de diametro foi, possivelmente, o
responsavel por uma catastrofe em escala global ha 65 milhdes de anos (ALVAREZ
et al., 1980; HILDEBRAND et al., 1991). Casos mais recentes nos alertam sobre a
possibilidade de impactos com a Terra e os perigos a eles associados. Pode-se citar
como exemplo o evento Tunguska, em 1908, onde um objeto de dezenas de metros em
diametro explodiu sobre a Sibéria, criando uma onda de choque que danificou uma
drea florestada de 2000 km? (CHYBA et al., 1993), ou o recente caso do meteoro de
Chelyabinsk em 2013 (POPOVA et al., 2013). Segundo Harris et al. (2015), estima-se
que o impacto de um corpo com diametro semelhante ao de Chicxulub ocorra uma
vez a cada 66 milhoes de anos. Porém, para corpos de didmetro semelhante ao do
evento Tunguska, a frequéncia corresponde a algumas centenas de anos, enquanto é

de dezenas para eventos tais como o de Chelyabinsk.

O risco de impacto é real e a mais importante fonte sao os chamados NEOs (Near-
Eart Objects). Com uma probabilidade bem menor, cometas que podem entrar no
sistema solar interior devido a estilingues gravitacionais de Jupiter (BOARD et al.,
2010). Os NEOs sao classificados como asteroides e cometas orbitando o Sol com um
periélio menor que 1.3 AU. Como o nimero de asteroides dentre os NEOs excede
em muito os de cometas, muitos dos estudos acabam dedicando especial atencao a
subclasse de asteroides, designados como NEAs. Existem varios estudos dedicados a
catalogar suas érbitas, tamanhos, distribuicao e outras propriedades (GRANVIK et al.,
2018; MORBIDELLI et al., 2020). Uma discussdao ampla sobre esses desenvolvimentos
pode ser encontrada em Michel et al. (2015, pag. 806).

Ainda que corpos de didmetro maior que 1 km possam causar desastres em escala
global, estima-se que cerca de mais de 90% deles j& estejam catalogados, segundo o
Center for Near Earth Object Studies '. Além disso, o tnico asteroide atualmente
classificado como potencialmente perigoso (PHA) e excedendo 1 km é o (29075)

1950 DA 2. No entanto, como alertam Harris et al. (2015), e os eventos Tunguska

lcneos. jpl.nasa.gov/stats/
2cneos. jpl.nasa.gov/stats/
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e Chelyabinsk reforcam, é possivel que corpos menores, apresentando uma maior

dificuldade de catalogacao, possam ser a maior fonte de risco atual.

Felizmente, os esfor¢os nao tém focado apenas na catalogacao e estimativa de impac-
tos e impactantes. Para se preparar e evitar um possivel impacto, estudos propondo
diversas estratégias de deflexdo desses corpos foram realizados. As alternativas apre-
sentadas até aqui podem ser separadas em duas categorias: as deflexdes impulsivas

e as de baixo-empuxo. Dentre as de baixo empuxo cita-se:

« Trator gravitacional. Foi originalmente proposta por Lu e Love (2005),
seu conceito é simples: controlando uma espagonave em voo pairado (ho-
ver) sobre o asteroide, a uma determinada distancia, a gravidade da espa-

conave sobre o asteroide deverd alterar continuamente sua trajetéria;

o Conducao por feixe de ions. Neste caso, uma espagonave em voo pai-
rado equipada com propulsores i6nicos aponta seu feixe de ions ao aste-
roide, de forma que a troca de quantidade de movimento entre os ions e o
asteroide produza uma alteracao da 6rbita (BOMBARDELLI; PELAEZ, 2011;
BOMBARDELLI et al., 2013);

« Rebocador de asteroides. Uma espagonave realiza um rendezvous com o
asteroide e o conduz, seja por meio de cabos ou bragos roboticos, utilizando

seu sistema propulsivo (SCHWEICKART et al., 2003);

e« Mass driver. A espagonave aterrissa sobre o corpo, minera material e
o ejeta a alta velocidade. Dependendo da quantidade de massa, taxa de
ejecao e periodo considerado, pode se argumentar que essa técnica deve

ser analisada como multi-impulsiva;

» Modificadores de propriedades termo-6pticas. Aqui agrupam-se um
conjunto de técnicas que se valem de alterar as propriedades 6pticas ou tér-
micas do corpo. Isso pode se dar pela acentuagao do efeito Yarkovsky (SPI-
TALE, 2002), focalizagdo de luz solar (VASILE; MADDOCK, 2012), laser para
sublimagao de material da superficie (GIBBINGS et al., 2011; GIBBINGS et

al., 2013), ou até uma combinagao de sublimacao e Yarkovsky acentuado.

Cada um dessas técnicas possui vantagens e desvantagens, conforme suas caracteris-
ticas e perfis de operagdo, como ja bem documentado na literatura (MELOSH et al.,
1994; SANCHEZ et al., 2009; WEISBIN et al., 2015; THIRY; VASILE, 2017; ANTHONY;



EMAMI, 2018; SANCHEZ-LOZANO et al., 2020). No entanto, todas elas se resumem ao

seguinte problema dinamico:

R= —%E—i—@d, (1.1)
em que R indica posi¢ao do asteroide com respeito ao Sol, i é o parametro gravitacio-
nal do Sol e d@; 0 empuxo gerado pela técnica de deflexao. Entao, fundamentalmente,
o problema passa ser o de controlar a espagonave em proximidade ao asteroide por
um longo periodo (dezenas de anos). Por exemplo, Wie (2008a) examina a viabi-
lidade do trator gravitacional com foco na sua dinamica e controle aplicados ao
asteroide Apophis. Olympio (2010) faz um estudo étimo do controle de uma espago-
nave deste tipo, Fahnestock e Scheeres (2008) estudam o problema da estabilizagao
da atitude desse tipo de espagonave e Gong et al. (2009) analisam a voo em formagao

dessas espagonaves com velas solares.

Ja dentre as deflexoes impulsivas encontram-se:

o Impacto cinético. Simplesmente uma ou diversas espagonaves sao coli-
didas contra o asteroide. E a melhor técnica para uma deflexdo, dado o
nivel cientifico e tecnoldgico atual (SANCHEZ et al., 2009; WEISBIN et al.,
2015; THIRY; VASILE, 2017; ANTHONY; EMAMI, 2018; SANCHEZ-LOZANO et
al., 2020). Por conta disso, também é onde se concentra a imensa maioria
de estudos. Por exemplo, McInnes (2004) estuda a deflexdo por impacto
cinético a partir de érbitas retrégradas, Dachwald e Wie (2007) propoem
impactos de espaconaves com velas solares para uma missao ficticia e anali-
sam a influéncia de alguns pardmetros na estratégia e Hawkins et al. (2010)
estudam diferentes leis de controle e guiagem para a interceptacao de as-
teroides. Marcus et al. (2017) propoem a utilizacao de um asteroide menor
para impactar o alvo e Feldhacker et al. (2017) alertam para a dependéncia
do formato do asteroide. Sanchez e Colombo (2013) avaliam a eficiéncia de

deflexdao para uma espagonave pequena;

« Explosao de artefatos. Diversas maneiras de se explodir um artefato
(nuclear ou nao) para alterar a trajetéria do asteroide (AHRENS; HARRIS,
1992; WIE, 2013; SYAL et al., 2013). E a tnica técnica atual capaz de defle-
tir asteroides maiores (g 500 m de didmetro) ou com pequeno tempo de
aviso (SYAL et al., 2013). Vale ressaltar ser possivel que os riscos de confli-

tos geopoliticos violentos em escala global, devido uma alegada preparacao



para deflexao, sejam maiores que o risco de impacto de um corpo celeste
contra a Terra (SAGAN, 1994; BAUM, 2019).

Para as técnicas que consistem em explosao de um artefato, a modelagem tende
a ser bastante complexa, necessitando de uma descricao adequada da explosao e
sua interacao com o asteroide. No caso de impacto cinético, a deflexdao pode ser

aproximada como:

m

7= (M AV — . = AV ~
mtv' = (M +m) Pej = Tt

B, (1.2)

em que m e M representam a massa da espaconave e asteroide, respectivamente, v
é a velocidade da espagonave relativa ao asteroide e AV é a velocidade adicionada a
trajetéria heliocéntrica do asteroide. A matriz constante 3 é um fator que escalona
a mudanca de velocidade e reflete o efeito do momento linear adicionado, p.;, como
subproduto do impacto ou explosao. Isso se da pela simples ejecao de material da
cratera (CHENG et al., 2015). Utilizando explosivos, um efeito semelhante é obser-
vado, consequéncia de sublimagao de material da superficie ou a ejecdo decorrida
de uma possivel fragmentacdo (AHRENS; HARRIS, 1992). De uma forma ou outra,
uma grande incerteza paira sobre o fator § (STICKLE et al., 2020), ji que esta li-
gado as propriedades do asteroide, conhecidos por serem particularmente diversos

em propriedades (MICHEL et al., 2015, Capitulo 2.1).

Apesar da mirfade de propostas para se defletir asteroides e incertezas associadas,
nenhuma técnica foi ainda testada e estudos devem avancgar nessa area de forma que
essas técnicas sejam exequiveis e confiaveis. Como ja citado, a estratégia mais factivel
e em voga no momento é a de deflexao impulsiva por impacto cinético, e seus efeitos
serdo testados em breve pela missdo DART (Double Asteroid Redirection Test) da
NASA (CHENG et al., 2015), a qual acaba de ser langada e impactara o binério 65803
Didymos ao fim de 2022. Esta serd a primeira demonstragao da estratégia de deflexao
impulsiva por impacto cinético, seu principal objetivo é impactar o menor corpo do
sistema binario, fornecendo um experimento em escala real para a determinacgao da

matriz 5 da Equagao 1.2.

A transferéncia de quantidade de movimento deverd ser analisa por variagdes orbitais
observadas em solo e pelo cubesat LICIACube, da Agéncia Espacial Italiana, que
chegara apds o impacto e fornecera importantes imagens da evolugao temporal do
material ejetado (CHENG et al., 2020; DOTTO et al., 2021). Um importante passo

também serd dado ao se testar a lei de guiagem terminal que assegurara a detecgao
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do menor primdrio e o choque em hipervelocidade (CHEN et al., 2018). Tal missao ja
atesta a relevancia, o interesse crescente e a atualidade desse tema em astrodinamica.
Todavia, ainda que a discussao até aqui tenha se centrado em defesa planetaria, o

tema nao se esgota ai.

Alguns autores diferenciam entre deflexdao e redirecionamento de asteroi-
des (ANTHONY; EMAMI, 2018). Redirecionamento seria a aplicagao de qualquer uma
das técnicas apresentadas até aqui com fins que nao o de defesa planetaria. Uma
dessas outras aplicagoes seria econdémica, como para a mineracao. Nesse caso, a im-
portancia de técnicas de baixo-empuxo ganham uma maior relevancia, ja que por
conta dos riscos inerentes do redirecionamento de um asteroide para uma érbita pro-
xima a Terra, o vetor a; da Equacao 1.1 pode ser interpretado como um comando
de controle, trazendo maior confiabilidade. Em 2018, o National Science and Te-
chnology Council, brago da Casa Branca para coordenacgao da ciéncia e tecnologia,
apresentou um relatério em que elenca planos para melhorar a capacidade de detec-
¢ao de PHASs e de resposta a um possivel cendrio de impacto (DAMIEN-TWG, 2018).
Nesse documento também se 1é sobre o interesse secundario americano, ao menos

oficialmente, na mineracao de asteroides.

Estudos tedricos sobre a viabilidade de se minerar asteroides ja podem ser encon-
trados na literatura, tém-se analises sob os mais diversos pontos de vista, desde
economicos até operacionais (ROSS, 2001; SONTER, 1997): Sanchez e McInnes (2013)
e Sanchez e McInnes (2011) mapeiam os recursos que podem ser encontrados em
asteroides proximos a Terra, Yarnoz et al. (2013) estudam objetos que podem ser
facilmente recolhidos para uma orbita terrestre em termos de custo. Blair e Eco-
nomics (2000) analisam, sob uma perspectiva econdmica, os efeitos do suprimento
hipotético de platina proveniente da exploracao espacial, Kargel (1994) faz um es-
tudo do possivel impacto na economia de metais preciosos em asteroides e Elvis
(2012) elenca razoes cientificas e econdmicas para se minerar asteroides. Ceriotti e
Sanchez (2016) estudam o controle desses asteroides em 6rbitas sob pontos de libra-
cao e trajetérias até esses pontos; Brophy et al. (2012) investigam a viabilidade de
identificar, capturar e retornar um asteroide para a érbita terrestre; Oleary et al.
(1979) e Lewis (1996) fazem um estudo sobre a exploragio de asteroides e coleta de
seus materiais; e O’Leary (1977) estuda a viabilidade de mineragao dos asteroides

categorizados como Apolo e Amor.



1.1 Objetivos e justificativas

Com a pequena introducao ao tema dada até aqui, se nota nao s6 sua atualidade e
relevancia, bem como a amplitude e a riqueza de desenvolvimentos necessarios nas
mais diversas areas. Motivado por essa abundancia, este trabalho parte do mote
da deflexao de asteroides, identifica desenvolvimentos necesséarios relacionados a di-
namica e a guiagem, navegacao e controle (GN&C) e os estuda, analisa e propoe
solugoes ou novos prismas explicativos. Mais explicitamente, foram trabalhadas trés

linhas neste estudo:

» Existem diversas investigacoes na literatura sobre a relagao de uma de-
flexao e o resultado esperado. A quase totalidade desses trabalhos apenas
consideram o problema de dois corpos entre asteroide defletido e Sol, ou,
como aproximagao de um problema de trés corpos, uma conjugacao de or-
bitas Keplerianas (asteroide-Sol e asteroide-Terra). Logo, segue a pergunta:
dada uma deflexao, existem relagoes gerais esperadas como resultado ao se
considerar uma interacao gravitacional continua entre trés ou mais corpos

(asteroide-Sol-Terra-outros corpos)? Se existem, quais sa0?

o Uma parte importante no planejamento de uma missao interplanetaria ¢é
justamente a obtencao da trajetéria interplanetaria. Seu calculo esta limi-
tado por diversos fatores, como escolha de lancador e objetivo final. Este
trabalho também estudara particularidades da obtencao de trajetoérias para
missoes de deflexdo, considerando tanto uma missao de reconhecimento
pré-deflexdo, quanto o célculo da trajetoria defletora. O principal objetivo

é o know-how no projeto de missoes interplanetarias.

e O sucesso de uma deflexdo estd ligado ao conhecimento das proprieda-
des do asteroide, como bem mostrou Feldhacker et al. (2017) em relagao
ao formato, ou também as incertezas quanto ao parametro 5 (CHENG et
al., 2015), além de varias outras propriedades (SYAL et al., 2016). Para
a deflexao de baixo-empuxo é necessario conhecer suficientemente bem o
ambiente para se operar de forma segura por décadas, isso pode ser um
processo continuo e cauteloso, como é o caso de missoes atuais para aste-
roides. Todavia, em uma deflexao impulsiva, a espagonave tera de cumprir
sua missao com grandes incertezas sobre as propriedades do asteroide. Por
exemplo, incertezas no tamanho e massa de um asteroide estao na ordem
de 100% e 2000%, respectivamente, para medigoes feitas em solo (BOARD

et al., 2019). Portanto, se possivel, seria importante uma missao prévia de
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reconhecimento visando obter informagoes relevantes quanto ao ambiente
(existéncia de luas ou detritos) e propriedades (massa, tamanho, fissuras,
porosidade, densidade, e outras) do asteroide. Ainda, pode ser necessario
que tal missao de reconhecimento chegue apenas alguns dias ou horas an-
tes da espagonave defletora. Se a espaconave de reconhecimento seguir as
arquiteturas de missoes atuais, pode ser que demore semanas ou meses
para obter uma quantidade relevante de informagoes. Entao, este traba-
lho focara em estratégias de GN&C que permitam uma exploragao rapida,
autonoma e robusta do asteroide, de forma que possibilite a coleta do maior

nimero de dados possiveis em um curto periodo.

1.2 Revisao bibliografica
Efeitos de uma deflexao

A relagao entre uma deflexao e o efeito de outros corpos sobre ela recebe curiosa-
mente pouca atengao. Ahrens e Harris (1992) deriva uma das primeiras estimativas
analiticas do impulso necessario para defletir um asteroide em vias de colidir a Terra
ao considerar um problema de dois-corpos asteroide-Sol e a aplicagdo de um impulso
tangencial a velocidade do asteroide. Park e Ross (1999) formulam um problema de
otimizacao para encontrar o impulso minimo para defletir um asteroide utilizando
um problema planar de dois corpos e coeficientes de Lagrange para propagacao no
tempo. Em linhas gerais, é encontrado que o impulso 6timo deve ser aplicado no pe-
riélio da orbita do asteroide e que para tempos maiores de interceptacao tende a ser
paralelo a sua velocidade orbital. Conway (2001) expande o problema de otimizagao
para o caso tridimensional, e considera uma interceptagdo pouco antes (menos que
um ano) da colisdo prevista. Seus resultados confirmam que, para uma intercepta-
¢ao préxima da colisao prevista, a componente radial do impulso passa a ter maior

relevancia, e mostra que a componente normal nao é étima.

Uma aproximagao de terceiro corpo é adicionada por Ross et al. (2001), que expan-
dem o trabalho de Park e Ross (1999) considerando o efeito gravitacional da Terra
no momento da colisdo. E encontrado que o impulso 6timo ao se considerar a atracio
gravitacional da Terra tem um aumento significativo, especialmente para asteroides
que possuam um semi-eixo maior proximo de 1 AU. O porqué disso é facilmente
explicado pelo fato de que esses asteroides possuem uma energia orbital muito pro-
xima da Terra. Ou seja, normalmente possuem uma velocidade de aproximacao com

a Terra menor, fazendo com que sofram maiores efeitos de sua atracao gravitacional.
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Park e Mazanek (2003), enfim, sintetizam todos essas abordagens anteriores (atra-
¢ao gravitacional da Terra no momento da colisao, caso tridimensional, diferentes

tempos de interceptagdo) e confirmam os achados gerais dos outros estudos.

Paralelamente, Carusi et al. (2002) derivou uma estimativa analitica baseada na
Teoria de Opik (Opik’s theory) (OPIK, 1976), ou seja, considerando a focalizagio
gravitacional da Terra, e comparou com um problema de n-corpos em termos de
impulso 6timo. Porém, sem que nenhuma analise sistematica do efeito de cada um
dos corpos sobre a deflexdo realizada. Izzo (2005) desenvolveu uma formulagao se-
melhante baseada no trabalho de Scheeres e Schweickart (2004). Ainda assim, essas
equagoes sdo mais gerais que as de Carusi, pois podem ser estendidas para alterna-
tivas de baixo empuxo. Izzo et al. (2006) e Izzo (2007) generalizam esse trabalho e o
aperfeicoam, adicionando o conceito de b-plano e retornos ressonantes encontrados
em Valsecchi et al. (2003) para encontrar deflexdes étimas que evitem a existéncia

de fendas de ressonéncia (gravitational keyholes) no b-plano.

O conceito de keyhole é particularmente interessante, pois é um passo adiante em
considerar um problema de trés corpos para a deflexdo. Utilizando a teoria de en-
contros ressonantes de Valsecchi et al. (2003), é possivel calcular pontos no b-plano
que se o asteroide interceptar ird resultar em uma ressonancia que terminara com a
colisdo na Terra. No entanto, sua computacao numérica é dificil, por isso Izzo et al.
(2006) e Izzo (2007) apenas calculam impulsos 6timos que evitem a existéncia das

fendas gravitacionais.

Ao aplicar equagoes planetarias de Gauss, Vasile e Colombo (2008) também derivam
uma formulagao analitica e estudam estratégias de impulso 6timo. Esta formulagao
é mais geral que a de Izzo (2007), dado que considera todos os efeitos sobre a ano-
malia média, ao contrario de apenas considerar a perturbagao no movimento médio.
Todavia, apresentam o inconveniente de serem facilmente aplicaveis apenas para es-
tratégias impulsivas, enquanto o modelo de Izzo (2007) pode ser estendido, de forma
simples, para estratégias de baixo empuxo. Vasile e Colombo (2008) nao consideram
encontros ressonantes em sua otimizacao, mas fazem uma pequena analise utilizando
um problema circular restrito de trés corpos para confirmar resultados obtidos por

Park e Mazanek (2003).
Viagem interplanetaria até deflexao

Nao s6 uma anédlise dos efeitos de deflexao ¢ feita por I1zzo (2007) e Vasile e Colombo

(2008). Ambos trabalhos também consideram a viagem até o asteroide, ainda que sob



prismas diferentes. 1zzo (2007) considera uma transferéncia étima de baixo-empuxo
para a deflexdo do asteroide 99942 Apophis. Ja Vasile e Colombo (2008) conside-
ram a utilizacdo de uma assisténcia gravitacional em Vénus para trinta asteroides

diferentes.
Operagoes proximas ao asteroide

A operagao de espagonaves proximas a asteroides é uma tarefa desafiadora, visto o
fraco vinculo gravitacional e o ambiente altamente perturbado (SCHEERES, 2014).
Portanto, o estudo da guiagem, navegacao e controle (GN&C) de espaconaves pré-
ximas a asteroides é de fundamental interesse para sua deflexdo. No caso de uma
estratégia de baixo-empuxo, a importancia do GN&C é evidente, ja que a espaco-
nave deve passar décadas operando em proximidade ao asteroide. Para as estratégias
impulsivas, o estudo de GN&C em proximidade também tem sua relevancia, dado
que, havendo a possibilidade, é conveniente ter uma missao prévia de reconheci-
mento do asteroide, por conta da alta dependéncia de suas propriedades nesse caso.
A primeira espaconave a operar em proximidade a um asteroide, orbitando-o, foi a
NEAR-Shoemaker (DUNHAM et al., 2002a) em 2000, além de ter sido a primeira espa-
gonave a aterrisar em um asteroide (DUNHAM et al., 2002b; VEVERKA et al., 2001), em
2001. Em seguida, apenas outras quatro missoes ja realizaram um rendezvous com
um asteroide: Hayabusa (2005) (YOSHIKAWA et al., 2015), Dawn (2011) (RUSSELL;
RAYMOND, 2011), Hayabusa 2 (2018) (TSUDA et al., 2013) e OSIRIS-REx (2018)
(BERRY et al., 2013; WILLIAMS et al., 2018).

Embora a operacdo com o solo-na-malha seja comprovada em voo como confidvel,
a exploracao autonoma de pequenos corpos é um topico de rapido avango na astro-
ndutica. Por exemplo, Takahashi e Scheeres (2021) mostram que uma caracteriza¢ao
autonoma de um NEA ¢é vidvel nos limites da tecnologia atual. Ohira et al. (2020)
propoem uma alternativa de navegacao Optica que permite a uma espagonave nave-
gar de forma autoénoma e em tempo real ao redor de um pequeno corpo. Sawai et al.
(2002) fazem uma anélise de controle por altimetria e propoem um deadband control,
Broschart e Scheeres (2005) estudam o controle em hover préximo a asteroides apli-
cado ao Itokawa e Broschart e Scheeres (2007) derivam condigoes suficientes para
movimento de uma espagonave submetida a um deadband control dentro de uma
regiao limitada. Guelman (1991) estuda a guiagem para o rendezvous em um aste-
roide focado na fase de aproximagao. Guelman (2017) propoe uma lei de controle
para cobertura global de um asteroide. Descrigoes das leis de controle e guiagem

da espaconave Hayabusa indicam a utilizacao de uma lei de controle proporcional



derivativo, em sua fase de descida, enquanto sua atitude é controlada pela comuta-
gao de leis de controle obtidas através de superficies deslizantes (YAMASHITA et al.,
2001; KUBOTA et al., 2003). Recentemente, é possivel notar um interessante crescente
na literatura na aplicacdo de controle por modos deslizantes (FURFARO et al., 2013;
FURFARO, 2014; LEE; VUKOVICH, 2015; YANG et al., 2017), por conta da garantia de

robustez.
1.3 Organizacao do trabalho

Capitulo 2 discute conceitos-chave de astrodindmica que deverao ser utilizados no
decorrer do trabalho. Especial atencao é dada ao equacionamento do problema bi-
circular restrito de quatro corpos e o problema circular restrito de n-corpos, ambos
resultados inovadores desta pesquisa. Também uma pequena introducao a guiagem,

navegacao e controle (GN&C) ¢ realizada.

Capitulo 3 apresenta o trabalho desenvolvido para a andlise dos efeitos de uma
deflexdo. La sao apresentadas os principais conceitos e teorias aplicadas e desenvol-
vidas até entdo, como o b-plano e os modelos simplificados de Izzo (2007) e Vasile
e Colombo (2008). Uma andlise de deflexdo impulsiva e de baixo-empuxo 6timas é
realizada, discutindo os principais aspectos que as concerne. Por fim, é estudado e

discutido os efeitos de outros corpos sobre uma deflexao.

Capitulo 4 sao apresentados os principais modelos e métodos para o projeto prelimi-
nar de uma trajetéria interplanetéria. E considerado tanto uma transferéncia direta
para o corpo, quanto a utilizacao de assisténcias gravitacionais. A obtencao e analise
de transferéncias 6timas, para uma missao de reconhecimento e outra de deflexao,

sao feitas.

Capitulo 5 comeca por apresentar os principais modelos dinamicos utilizados para se
modelar o ambiente préoximo a um asteroide. Em seguida, introduzem-se conceitos
relacionados a GN&C que deverao ser aplicados. Uma lei de controle por seguimento
de caminho robusta para manutencao orbital é derivada, e as provas matemaéticas
necessarias de sua estabilidade sao apresentadas. Entao, o controle para manutencao
orbital é validado em operagoes préoximas a pequenos corpos considerando as nao-
idealidades do problema. Enfim, é considerada uma exploragao rapida e totalmente

autonoma de um asteroide.

Alerta-se o leitor para que, devido aos varios conceitos e disciplinas utilizados neste

trabalho, ¢ dificil manter uma coeréncia na representacao de variaveis. S6 ha um
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esforco em manter coeréncia dentro de cada capitulo. E possivel que uma mesma

representacao designe variaveis diferentes em capitulos diferentes.
1.4 Contribuigoes inéditas

As principais contribuigoes cientificas desta tese, sumarizadas, sao:

o Generaliza as equagoes do problema bicircular restrito de quatro corpos;

» Estende as equagoes do problema bicircular restrito de quatro corpos para

serem aplicaveis a um sistema de n-corpos;

« Mostra e explica a relagdo entre encontros distantes de um asteroide com

um planeta e sua influéncia em uma deflexao;

o Apresenta conceitos-chave para o projeto de uma missao interplanetéria

(inédito no Brasil);

o Propoe uma nova superficie deslizante capaz de controlar um vetor desde

que certas condigoes sejam satisfeitas;

e Deriva e prova convergéncia de um controle por seguimento de caminho
robusto, utilizando controle por modos deslizantes, para manutencao de

orbitas Keplerianas;

o Analisa a eficicia desse controle em operacoes proximas a pequenos corpos,
sendo a primeira lei de controle para manutencao orbital autonoma que

tenta cumprir requisitos operacionais reais dessas missoes;

» Mostra que a exploracao rapida de um asteroide ¢ possivel com a tecnologia

atual.

1.5 Contribui¢oes ao desenvolvimento brasileiro

Neste trabalho, por mais ficcional que possa parecer a possibilidade de um asteroide
em rota de colisao com a Terra, houve um cuidado em pensar nos desenvolvimentos
de forma ampla e abrangente. Os Capitulos 4 e 5 sdo bastantes ilustrativos nesse
quesito. A tentativa é de que, partindo do mote da defesa planetaria, fosse obtido
know-how em areas sensiveis para uma viagem interplanetaria. Infelizmente, parte
do estudado e desenvolvido nao chega a esta tese, pois fugiriam de seu escopo de
cunho cientifico, tornando-a dispersa. Ainda assim, estes devem se mostrar em aulas,

artigos e livros futuros do autor.
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Além disso, este trabalho se esfor¢a em relacionar a teoria as aplicagoes. O controle
para manutencao orbital autonoma, apresentado no Capitulo 5, é representativo
desse esforco. A forma tomada pela lei de controle foi especificamente pensada para a
aplicagao a missoes a pequenos corpos. Apesar do que parece ser um comportamento
recorrente no Brasil, segundo experiéncia do autor, nao se acredita que possa ser
separada a pesquisa em engenharia entre pratica e teoria. Nao é o objetivo aqui
desenvolver um grande fio argumentativo da epistemologia da engenharia (VINCENTI
et al., 1990), limita-se a dizer que prética e teoria em engenharia vivem em relagao

dialética, portanto indissociavel, e também por isso foi tomado esse cuidado.

O leitor pode se perguntar se o desenvolvimento brasileiro a viagens interplaneta-
rias parece importante, relevante e digno de atencao. Primeiramente, para oferecer
uma resposta satisfatoria a pergunta, ha a caréncia de uma questao anterior e sua
resposta: que pais o Brasil almeja ser? Este ponto, ainda hoje, permanece na pra-
tica irresoluto. Na verdade, o pais parece preso ha décadas em uma indagacao mais
fundamental: que pais ele é7 Freyre e Holanda ainda sao espectros presentes na vida
nacional. Mesmo que seja tentador, também nao se encontrara aqui uma grande
discussao dos intérpretes do Brasil, até porque seriam mais paginas em desperdicio
de papel e tinta nas pilhas de discussoes de segunda, terceira, ou quarta categorias.
Ainda que valha marcar a opinido de que parte consideravel do fundamental ja se
encontra em Florestan e Furtado. Sem demérito a outros, suas nao-mengoes podem

se dever mais a parca cultura deste que escreve.

Para responder a pergunta que concerne a este trabalho, assume-se que o Brasil se
enxerga, assume e tenta se estabelecer como grande poténcia regional, ou até global.
Nesse sentido, o investimento em missoes espaciais, incluso as viagens interplane-
tarias, é fundamental. Tenta-se oferecer uma resposta além do quase senso-comum:
inovacgao tecnolégica, monitoramento de queimadas e deslizamentos, aplicagoes agro-
pecudrias, sistemas globais de navegacao por satélite e sua importancia para nave-
gacao de misseis de defesa, misseis balisticos intercontinentais (ICBMs), e outros.
Aqui é oferecida uma visao de longo prazo, em questoes proximas ao assunto que

serd tratado nas proximas paginas.

O mundo esta entrando em uma fase da exploracao espacial que o setor privado passa
a ter grande relevancia. Como ja mencionado, a mineracao de asteroides devera ser
uma realidade em algumas dezenas de anos. O relatério ja citado neste capitulo
do National Science and Technology Council, responsavel pelas politicas de ciéncia

e tecnologia da Casa Branca, evidencia bem o interesse americano excedendo a
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defesa planetaria. Em tradugao livre: “as avaliagoes tecnologicas devem considerar
o trabalho contemporaneo, incluindo potenciais sinergias com interesses relevantes
da indtstria privada (por exemplo, mineragao de asterdides)” (DAMIEN-IWG, 2018).
Convém também citar, nesse ponto, outro interesse de mineragao espacial, que talvez
venha a se realizar antes da mineragao de asteroides, o de Hélio-3 na Lua (FLORIO,

2016).

Associado a essas propostas de mineracgao, invariavelmente chega-se as preocupagoes
de como essas tarefas serao executadas. Essa questao chegou a merecer um editorial
da conceituada revista Nature Astronomy, em 2019, sobre os perigos da mineragao
espacial e a importancia de que seja sustentdvel (EDITORIAL, 2019). Leis como o
US Commercial Space Launch Competitiveness Act de 2015, e congéneres de paises
como Luxemburgo, dando direito aos cidadaos americanos de “possuir, transportar,
utilizar e vender recursos de asteroides” reforcam essas preocupacoes e a importancia

de se preparar a elas.

O Brasil, pais que desastres ambientais permeiam o imaginario social, ndo deve se
furtar em tomar posicdo cerrada nessas questoes. Um pequeno erro de calculo ou,
pior, uma indoléncia (como os casos de barragens e deslizamentos no Brasil) no re-
direcionamento e mineracao de um asteroide, podem levar a um cenario catastrofico
em que um centro metropolitano inteiro é reduzido a cinzas. Independente do obje-
tivo que o Brasil tenha em tais questdes 2, e explicitando a influéncia do realismo (em
relagbes internacionais) neste autor, se o pais planeja ter uma das palavras tltimas
nessa questao, é necessario conseguir exercer poder no que a concerne *. Isso implica
no dominio de um programa espacial completo, com um lancador nacional capaz
de levar uma espagonave a viagem interplanetaria e tecnologias de interceptacgao e

operacao no complexo ambiente de asteroides.

A posigao do Brasil ndo deve se encerrar nas preocupages ambientais. Mellor (2007)
descreve muito bem a sinergia entre cientistas civis e de defesa, sob o olhar descon-
fiado dos primeiros, no nascimento do campo da defesa planetaria e em reconhecer
asteroides como perigos a civilizagao. De fato, nos primérdios do campo de defesa
planetaria, é abundante o niimero de cientistas e engenheiros envolvidos diretamente
na Strategic Defense Initiative (SDI e, popularmente, Star Wars) (MELLOR, 2007).

3Aqui, convém destacar que o autor advoga pela exploracio puramente cientifica do espaco,
até que mazelas criadas em atmosfera terrestre estejam solucionadas, permitindo uma exploracao
econdmica segura e racional.

40Obviamente, o autor nio possui formacio e nem assessoria na drea para sustentar essa posicdo
peremptoriamente. No entanto, parece uma premissa justa em se assumir para provocar o corpo
técnico competente com as preocupagoes levantadas aqui.
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Como apontado pelo cientista de defesa Canavan (1994), o sistema Brilliant Pebbles
poderia ser utilizado, com poucas alteracoes, para destruicao de um asteroide. Um
artigo editorial da ATIAA, American Institute of Aeronautics and Astronautics, re-
forga essa ligagdo (AN, 1990). Nao se trata aqui de por em divida a necessidade de
se preparar ao risco de impacto, que é real, e muito menos de sugerir que o campo de
estudo serve a propositos ocultos. O objetivo é simplesmente alertar as implicagoes

em defesa nacional que podem decorrer nesses desenvolvimentos.

No caso de defletir um asteroide em rota de colisao com uma area determinada, a
propria decisao de defletir, ou nao, o asteroide pode ter motivagdes geopoliticas. E
temerario que tal decisao fique sob auspicios de uma tinica nac¢ao. Ainda, como bem
alertam Sagan (1994) e Mellor (2007), a defesa planetaria pode ser empregada como
legitimadora de uma corrida armamentista espacial, com riscos muito maiores que
o impacto de um corpo celeste. Naturalmente, assim como na mineracao, o Brasil
deve conseguir exercer poder no espago, se instado, para poder ter relevancia maior

nas mesas de negociagao visando impedir tais abusos.

Nesse sentido, e evidenciando o carater dual de boa parte das tecnologias desen-
volvidas na exploracao espacial, um veiculo lancador que coloque uma espagonave
em trajetoria interplanetaria ¢ essencial, o qual, dependendo das circunstancias,
pode dar origem a ICBMs capazes de carregarem ogivas massivas. Leis de guiagem
e controle avancadas para interceptar um alvo em hipervelocidade, como seria o
caso do impacto cinético com um asteroide, podem ser adaptadas a misseis. Desen-
volvimentos para navegagao autdénoma em espago profundo e corpos celestes (luas,
cometas, asteroides e planetas) também podem ter vérias aplica¢oes militares (um
grande exemplo é navegagao relativa ao terreno, TRN). Nessa linha, leis de controle
e guiagem, além de desenvolvimentos em navegacao auténoma, como apresentado

no Capitulo 5, sdo essenciais °.

Portanto, se o Brasil deseja fazer parte do mercado futuro de mineragao espacial -ou
impedir sua realizagao sem uma regulacao internacional rigida- bem como evitar que
a decisao de defesa planetaria fique sob responsabilidade de outros paises -também
impedir uma corrida armamentista espacial-, ele deve conseguir realizar cada uma
dessas tarefas por si; visto que seu peso nas negociagoes tendera a ser tao maior

quanto seu dominio dessas dreas e de missoes interplanetarias como um todo. Logo,

5Pessoalmente, convém ressaltar, o autor manifesta sua ojeriza a essas aplicacoes que excedem a
exploracao espacial cientifica. No entanto, a incumbéncia técnica em conjunto aos anos de suporte
publico em sua pesquisa se impoem. O exposto aqui também vale como alerta aos cientistas e
engenheiros de sua responsabilidade social.
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este trabalho tem a importancia, em um contexto geral, de produzir conhecimento

nacional para poder ser empregado se necessario. Porém, ainda se depende da reposta

a que pafs o Brasil almeja ser ©.
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2 FUNDAMENTOS DE ASTRODINAMICA E GN&C

Antes de entrar no tema especifico do trabalho, convém uma fundamentacao de
alguns conceitos de astrodinamica e de guiagem, navegacao e controle utilizados.
As Secoes 2.1 a 2.3 descrevem e discutem os problemas de dois, trés e n-corpos que
serdao aplicados no decorrer do trabalho. A Secao 2.3, descrevendo os modelos de
n-corpos utilizados no trabalho, se faz mais longa pois consiste em fruto inovador
desta pesquisa. Por fim, a Secao 2.4 faz uma pequena discussao do que é guiagem,

navegacao e controle para, entao, delimitar o subcampo que é objeto deste estudo.
2.1 Problema de dois corpos

Nesta secao, sao apresentados os conceitos basicos por tras do problema de dois
corpos. Para mais detalhes sobre o problema de dois corpos, recomenda-se ao leitor
trabalhos dedicados em mecénica cléssica, mecénica celeste e astrodinAmica (BAT-
TIN, 1999; GOLDSTEIN et al., 2014; FILHO; SARAIVA, 2004; ARNOLD et al., 2007; ROY,
2005). Em suma, o problema de dois corpos consiste em descrever matematicamente
o movimento de duas particulas sujeitas apenas a atracio gravitacional mitua. E o
problema fundamental da astrodinamica, o qual permite o estudo do movimento de
uma espagonave em relacao a um planeta, lua, asteroide ou Sol, de um asteroide em
relacdo ao Sol, quaisquer dois corpos em que o movimento ¢ regido principalmente

pela atragao gravitacional mutua.

Assumindo a massa de uma particula como M; e de outra como My, é possivel

aplicar a segunda lei de Newton junto a for¢a gravitacional para obter:

- G M, M.
Ml’lrl = g 27?7 (21&)
T
- G M, M-
Mty = === 5T, (2.1b)

em que (G é a constante gravitacional universal, 77 indica a posi¢ao da particula de
massa M; com respeito a um referencial inercial e 7 o mesmo para Ms. O vetor 7
nada mais é que a posicao relativa de My com respeito a M;, ou seja 7" = 75 — 77,

com r representando seu moédulo.

Logo, pode-se escrever as equagoes do movimento para M; e My como:

5 GMs
., GM,
= =g (2.2b)
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Considerando o movimento tridimensional de ambas as particulas, as Equagoes 2.2
representam seis equagoes diferenciais ordinarias de segunda ordem. Entao, para
descrever o completamente o movimento das particulas, sao necessarias 12 constantes
de integragao| (ROY, 2005, Segao 5.8).

Seja Scyr a posicao do centro de massa do sistema, dado por:
Sonm = Myry + Mors, (2.3)
é possivel derivar S¢j; duplamente e mostrar, com auxilio das Equagoes 2.2, que:
Seam = 0. (2.4)

Portanto, o centro de massa do sistema ¢ inercial, de maneira que o centro do sistema
de referéncia utilizado pode ser centrado nele com 77 e 7, representando, agora, a

posicao de ambas as particulas em relagao a ele.

Integrando duas vezes a Equacao 2.4, é obtido, de pronto, seis integrais do movi-
mento, as quais auxiliam na descrigdo do movimento retilineo uniforme do centro de

massa, caso necessario, em relagdo a qualquer outro referencial inercial, conforme:

—

gCM = A, (25&)
Som = Bt + A, (2.5b)

em que A e B sdo as seis integrais do movimento. Logo, os movimentos de M; e
M, podem ser descritos em relacao a qualquer referencial inercial genérico tal que

5 =175 +3Scm, 1 = 1,2,

No entanto, permanece o problema na obtencao do movimento das particulas em

relacdo ao seu centro de massa. Ao derivar duplamente a expressao 7 = 75 — 77,

chega-se a equacao do movimento de My com respeito a My, que é:

G(M; + Ms)

2, (2.6)

o

em que G(M; + Ms) é por vezes substituido pela variavel p, chamada pardmetro
gravitacional. Se a massa de M; >> Ms, tem-se um problema restrito de dois corpos,

em que pu ~ GM;. Reescrevendo utilizando a defini¢ao de p fica:

-, mo
r= T (2.7)
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Note que, sendo possivel a solucao fechada da Equagao 2.7, a descricdo completa
do movimento do sistema é obtida, ja que 7 = 75, — 71 € M7 + Mors = Scop. No

entanto, ainda restam necessarias seis integrais do movimento a serem obtidas.

Tomando o produto vetorial de 7 com a Equacgao 2.7 em ambos os lados chega-se a:

7 x =0, (2.8)

que pode ser reescrita para encontrar que:

FXTF=—(Fx7)=—=0. (2.9)

Assim, h é uma integral do movimento da Equagao 2.7, e é precisamente o vetor mo-
mento angular especifico h = 7"X ¥, em que ¥ = 7 é a velocidade. Como h é constante,
segue-se que o movimento descrito pela Equagao 2.7 deve se dar necessariamente

sobre um plano.

Tomando o produto vetorial do lado direito da Equacao2.7 com }_i, segue que:

—%Fxﬁ:—r—/éfx(rxﬁ
Hor oo oo o

=— 3 {(r ST — (7 7")7"} (2.10)

/‘L — N\ = /’L—»

B 7“3( )7+ r

Observando que 7 = (- 7)/2, tem-se:

P o B d (T

_7-73(7’ : U)T + ;U = M& <7”> (2'11)

?xﬁ:gﬂﬁxm. (2.12)
Portanto: . p
T I



que integrando ambos os lados resulta:

+ &= -Txh, (2.14)

i 1

==

onde € é uma constante de integracao, que pode ser reescrita para:

]_ —
€= —(Ux h— ur). (2.15)
1
A Equacao 2.15 também é uma integral do movimento para a Equacao 2.7, e é
conhecida como vetor excentricidade, ou vetor de Runge-Laplace-Lenz (GOLDSTEIN

et al., 2014).

Seria de se esperar que, tendo ambos os vetores, he e, fosse solucionavel o problema,
pois eles forneceriam seis integrais do movimento, levando a solucao fechada das trés
equagoes diferenciais de segunda-ordem representadas na Equacao2.7. No entanto,
nota-se que:

h-@=—h-(Gxh)—h-7==7-(hxh)=0. (2.16)

Portanto, os vetores h e € fornecem apenas cinco integrais independentes do movi-
mento. Todavia, ja é possivel mostrar o significado geométrico por tras dos vetores

constantes h e €.

Tomando o produto escalar de 7 com a Equacao 2.14 chega-se em:

oo 1., . = 1- . h?
7-€+r=—7-(Uxh)=—h-(I"xv)=— (2.17)
u 1 u
Ao se definir um comprimento de arco 6 tal que 7+ € = re cos ), escreve-se:
h?/p
= 2.18
"7 +ecosf’ (2.18)

que ¢é a equacao de uma codnica em coordenadas polares com origem em um de seus
focos. Essa é a prova da primeira lei de Kepler. Nessa conica, a quantidade h?/u é
o semi-latus rectum, e e é a excentricidade, o que justifica denominar € como vetor

excentricidade.

Como ja discutido, por A ser constante, a se¢ido conica deve ser descrita em um plano
Y )
perpendicular a h. Assim, é possivel escrever o vetor 7 como uma combinagao linear

dos versores linearmente independentes é = /e e &, = (h x &)/(he) da seguinte
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maneira:

7 =r [cos #é + sin ¢ | |

1 1 -
=r [cos 925%— sin 9%@ X 5)} 7 (2.19)
h? cos 0 1 sinf -
e g o h
e ll+ecos€€+h1+60089( Xéj]

que pode ser derivado no tempo, sabendo que § = h/r?, para chegar a:

U—hj _ sind €+1 cosf +e Gix o)
pe | (1+ecosf)?  h(14ecosh)? (2.20)
R sind €+l cosf +e (i x & (1 + ecos 0)*p? '
pe | (1+ecosf)?2  h(1+ecosh)? h3 '
Entao: )
U:% —sinfe'+ h(cos@—l—e)(ﬁxé’)] . (2.21)

Portanto, as Equacgoes 2.19 e 2.21 sao a solucao para a Equacao 2.7, que pode ser
obtida apods ter se encontrado onze integrais do movimento independentes. Dessa
forma, passa a ser possivel resolver o problema por quadraturas. Assim, é dai que
vem a ultima constante de integragao, levando da parameterizagao no arco # para o
tempo. Esta ultima constante é normalmente definida como o tempo de passagem
pelo periastro, e pode ser obtida apds uma mudanca de variaveis em que o arco 6,
conhecido na astrodinamica como anomalia verdadeira, é transformado em outro
arco, conhecido como anomalia excéntrica, possibilitando a solug¢ao por quadraturas
que tem por fim a equacao de Kepler. Essa transformacao e obtencao da tultima
constante podem ser facilmente encontradas em qualquer livro de mecanica classica,
mecénica celeste e astrodindmica (BATTIN, 1999; GOLDSTEIN et al., 2014; FILHO;
SARAIVA, 2004; ARNOLD et al., 2007).

2.2 Problema de trés corpos

Como mostrado na se¢do anterior, uma solucao fechada para o problema de dois
corpos sO foi possivel pela existéncia de doze constantes de integracao. O mesmo
nao ocorre ao se adicionar um ou mais corpos ao sistema. As integrais que se man-

tém para trés ou mais corpos sao as seis representadas nas Equagoes 2.5. E possivel
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demonstrar que o momento angular especifico também é conservado, assim como a
energia (que também é conservada no problema de dois-corpos, ainda que nao de-
monstrado aqui) (ROY, 2005). Isso totaliza dez integrais do movimento. Ao se consi-
derar a atracao gravitacional mutua entre trés corpos, chegar-se-ia a nove equagoes
diferenciais ordinarias de segunda ordem, de forma que seriam necessarias dezoito
integrais ao todo. Entao, qualquer problema de trés ou mais corpos nao ¢é passivel

de ser solucionado de forma fechada.

No entanto, por certas suposicoes, ¢ possivel obter uma descricdo aproximada ou
particular do problema, que fornecem valiosas interpretacoes fisicas de fendmenos
em especifico. Algumas delas remontam aos primoérdios da fisica enquanto disciplina
isolada, como é o caso do problema colinear de Euler ou a solucao de Lagrange em
que os trés corpos formam um tridngulo equildtero. A aproximacao e enquadramento
dindmico mais simples para um problema de trés corpos € a, conhecida atualmente,
como Conicas Conjugadas, que sera apresentada na Se¢ao 2.2.1. Nesta aproxima-
¢ao, ¢ definido arbitrariamente regides da dominancia da atragao gravitacional de
um corpo, com a definigdo mais comum sendo a esfera de influéncia (SOI) definida
por Lagrange. Dai, é possivel conectar diversas conicas, solu¢oes de dois corpos, para
se obter uma trajetoria mais complexa de trés corpos. Uma aproximacao também
bastante conhecida é o problema circular restrito de trés corpos (CR3BP), que tem
sido fonte proficua de estudos de matematicos, fisicos, astronomos e engenheiros
desde, pelo menos, o século XIX. Uma vatangem bastante explorada do CR3BP ¢ a
eliminacao dos graus de liberdade de dois dos trés corpos, além da existéncia de mais
uma integral do movimento, a constante de Jacobi. O CR3BP sera discutido breve-
mente na Secao 2.2.2. Para uma introducgao histérica mais robusta, relacionando os

diversos desenvolvimentos em problema de trés corpos, consulta Prazeres (2010).
2.2.1 Esfera de influéncia e conicas conjugadas

Considere trés corpos interagindo gravitacionalmente, em que dois deles sao conside-
ravelmente mais massivos que o restante, o qual possui massa m, tal que M; >> m
e My >> m. Denominando M; e M, como priméarios, e assumindo que M; > Mo,

pode-se mostrar que as equagoes do movimento de cada um dos corpos em relacao
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a um sistema inercial sio:

§1 = pe] a, (222&)
. GM,

$2= -5, (2.22Db)
. GM, 5 GM,

3=~ 3 R — e (2.22¢)

para §1, Sy e §3 indicando a posicao de, respectivamente, os corpos My, My e m. O
vetor 7’ = §3 — §y é a posicao de m em relagao a My, R = §3 — 51 é a posicao de
m em relacdo a My e @ = S5 — §; é a posicdo de M, em relacdo a M;. A atracgdo

gravitacional de m sobre os primarios é descartada pelo fato de que My, My >> m.

Entao, é possivel reescrever as Equagoes 2.22 para obter o movimento de m em

relacao a cada priméario como:

= GMl — a T
- GM, R @
=S T GM, (R3 - ag) : (2.23b)

O primeiro termo de cada uma das Equacoes 2.23 é a atragao gravitacional de dois
corpos. O segundo termo, quando assim apresentado, ¢ denominado perturbacao de
terceiro corpo, em que o termo contendo @ é chamado efeito indireto. Para encontrar
regides de dominancia gravitacional de cada um dos corpos primérios, é possivel
tomar a razao entre a magnitude da perturbacao de terceiro corpo com o termo

principal de dois corpos.

Entao, comegando pela Equacao 2.23b:

M (E _a M. || (3=E M,z 3
(oS WA )

em que na aproximacao foi assumido que a ~ R; ou seja, a distancia de M, para

M; é semelhante a distancia de m para Mj.

Agora, tomando a mesma razao para a Equacao 2.23a, obtém-se:

My (F+5)]| Mo (mEsT)]| 2% MR
| 2](‘411gj 2l 2\(%%33 )L%:]\Zﬂ, (2.25)
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assumindo, por aproximagcao, que r << a; ou seja, a massa m esta bem mais proximo

de M, que a distancia separando M; e M.

Portanto, ha uma equivaléncia entre as perturbacoes de terceiro corpo e o termo de

dois corpos na fronteira definida por:

M17”3 . M2R2
M2a3 B M17"2 '

(2.26)

Dessa forma, é possivel tomar como referéncia o corpo Ms para definir uma esfera
em seu entorno que define a fronteira onde sua atracao gravitacional é dominante.

Logo, mais uma vez utilizando a aproximag¢ao a ~ R, chega-se em:

M

2
rsor = a (M1> 5 ; (2.27)

que é o famoso raio da esfera de influéncia (SOI) do corpo de massa M,, conforme
proposto por Laplace (VALLADO; MCCLAIN, 2001), definindo que para r < rgo; sua

atracao gravitacional ¢ dominante em relagao a um terceiro corpo M.

Com essa definicdo de regides de dominancia da atracao gravitacional, é possivel
aproximar o movimento de m, imerso no campo gravitacional de M; e My, como
uma colagem de trajetorias de dois corpos. Assim, se r < rgos, tem-se uma conica
descrevendo o movimento de m em relacao a Ms; mas, se r > rsor, a cOnica é descrita
em relagao a M;. Obviamente, para haver uma conjugacao de conicas, é assumido
que a espaconave transita entre ambas as regioes. Isso se d4 em um contexto em
que m se aproxima e se afasta de My; ou seja, com trajetorias hiperbdlicas (ou
parabélicas) de m em relagao a M,. Esse método é muito comum na astrondutica,
especialmente no célculo de assisténcias gravitacionais, a ponto de ter recebido uma

denominacao especial: Conicas Conjugadas.
2.2.2 Problema circular restrito de trés corpos

Diferentemente do que ¢ feito nas Conicas Conjugadas, o problema circular restrito
de trés corpos é obtido a partir de suposi¢oes convenientes, e fisicamente razoaveis,
que tém por objetivo reduzir os graus de liberdade do sistema, porém mantendo a
influéncia gravitacional conjunta de cada primério, M; e M,, sobre o corpo de massa

infinitesimal m.

O problema circular restrito de trés corpos (CR3BP) tem sido extensivamente estu-

dado por mais de dois séculos, e ainda desperta grande interesse em matematicos,

26



astronomos e engenheiros. Na astrondutica, o CR3BP tem se provado uma impor-
tante ferramenta no projeto de missoes dedicadas a tarefas mais complexas que
necessitem de trajetorias mais robustas e eficazes para o cumprimento de seu ob-
jetivo (CANALIAS et al.,, 2004). Um 6timo exemplo é o telescopio espacial, recém
lancado, James Webb. Em sua formulagao, é considerado que os primarios, M; e
M, descrevem um problema de dois-corpos entre si. Assume-se, ainda, que a érbita
desse problema de dois-corpos é circular. O problema se transforma em um de trés
corpos ao considerar, entdao, o movimento do corpo de massa m imerso no campo

gravitacional gerado pela interacao dos primarios.

Ocorre que, ao empregar essas aproximagoes, pode-se explora-las para trabalhar o
problema de uma maneira mais tratavel. Notando ser possivel adicionar um sistema
de reféncia sinddico centrado no baricentro dos primarios, com velocidade de rotagao
igual a M e Ms, é possivel eliminar os graus de liberdade referentes ao movimento
de ambos os corpos, pois agora fixos, e obter um sistema dindmico autonomo. Por
clareza, a Figura 2.1 representa essas suposicoes, em que M; e My permanecem
fixos no eixo = do sistema girante, e seu movimento de rotagdo encontra-se apon-
tando para o eixo z. Assim, é possivel descrever o CR3BP segundo as seguintes
equagoes (SZEBEHELY, 1967):

TAp r—14p

P = —(1— 2.28
x y—x ( t) 3 3 ; ( a)
. y Y
j+2e—y=—(1-p=3-ps, (2.28b)
1 Ty
z z
b= (1= )= — u= 2.28
z ( u)r% St (2.28¢)

em que r; e ry9 sao as distancias do corpo de massa infinitesimal para M; e Ms,
respectivamente. As Equacoes 2.28 estao normalizadas em unidades canonicas, de
forma que a massa é definida tal que o pardmetro de massa u = My/(M; + M)
representa a massa do segundo primario, a distancia é normalizada para que a dis-
tancia entre os priméarios seja unitaria, e o tempo para que a velocidade de rotagao
do sistema sinédico seja também unitaria. Para uma descricao mais completa do
problema, recomenda-se a consulta a Szebehely (1967), Murray e Dermott (1999)
ou Vallado e McClain (2001).
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Figura 2.1 - Representacao do problema circular restrito de trés corpos, CR3BP.

Fonte: Producgao do autor.

2.3 Problema de N-corpos

Como ja discutido, o problema de N corpos interagindo gravitacionalmente, quando
N > 3, nao possui solucao fechada. No entanto, ainda é possivel obter descrigoes
dindmicas adequadas em certos sistemas diminuindo a complexidade do problema
para facilitar a analise, semelhante ao que foi feito para N = 3 na secao anterior. Uma
dessas abordagens ¢ o problema bicircular restrito de quatro corpos, apresentado na
Secao 2.3.1. Sera apresentado nao somente as suas equagoes classicas, conforme
derivadas por Huang (1960) e extensivamente aplicadas na literatura, mas também
a generalizagdo proposta por Negri e Prado (2020). Uma segunda generalizacao para
aplicacdo em um contexto de qualquer niimero de corpos, proposta por Negri e Prado
(2022b), é apresentada na Secao 2.3.2.

2.3.1 Problema bicircular restrito de quatro corpos

Neste ponto, devido ao ineditismo da abordagem que teve de ser adotada, convém
uma digressao em uma discussao mais detalhada do problema. O problema bicir-
cular restrito de quatro corpos (BCR4BP) consiste em assumir um corpo de massa
infinitesimal sob a influéncia gravitacional de outros trés. Dois deles descrevem Or-
bitas circulares em torno de seu centro de massa e, assim como no CR3BP, serao
chamadas aqui também de primarios. Supoe-se que o terceiro corpo esteja em uma
6rbita circular em torno do baricentro dos primérios. Ou, se preferir, um problema
de dois corpos entre o baricentro dos primarios e o terceiro corpo. Essa formulagao

foi primeiramente proposta por Huang (1960) como uma forma de demonstrar que
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o sistema Terra-Lua-Sol ainda é tratavel como uma colecao de CR3BPs. No en-
tanto, devido a simplicidade do equacionamento e seu enquadramento similar ao do
CR3BP, as aplicagoes de BCR4BP espraiaram na literatura como uma importante
ferramenta para estender conceitos e estruturas dindmicas do CR3BP para quatro

COTPOS.

O BCR4BP é uma boa aproximacgao para o sistema Terra-Lua-Sol, por conta da
grande distancia entre o Sol e o baricentro Terra-Lua em comparagao com a distancia
Terra-Lua, fazendo com que as duas aproximagoes de dois corpos (Terra-Lua e Sol-
baricentro de Terra e Lua) sejam adequadas. De fato, a maioria das aplicagoes do
BCRA4BP estao focadas nos sistemas Terra-Lua-Sol (YAGASAKI, 2004; MINGOTTI et
al., 2011; HENNINGER; BIGGS, 2017; NEGRI et al., 2019; FU; XU, 2018) ou asteroide
bindrio-Sol (HEILIGERS; SCHEERES, 2018; LIANG et al., 2019). Todavia, hd também
uma aplicacao indiscriminada do BCR4BP para sistemas em que as aproximagoes
tornam-se questionaveis, como que para Sol-Planeta A-Planeta B (GABERN; JORBA,
2001; PERGOLA et al., 2009; OSHIMA; YANAO, 2015), o caso que sera deste trabalho.

Entao, decidiu-se por uma re-derivacdo das equacoes usuais do BCR4BP e uma
consequente proposta de estende-las para outros casos, para lidar com as limitagoes
enfrentadas pelo BCR4BP quando aplicado a outros sistemas que nao o Terra-Lua-
Sol. Em primeiro lugar, presumiu-se que poderia ser negligenciada a interacao gravi-
tacional entre o menor primario e o terceiro corpo. Embora isso permita aproximar
a orbita do terceiro corpo como circular em torno do primario maior, o que é fi-
sicamente mais razoavel, isso ocorre a custa de negligenciar os efeitos indiretos do
primario menor. Portanto, foi decidido encontrar uma maneira de lidar com esses
efeitos indiretos e derivar um BCR4BP mais geral que se reduz ao BCR4BP usual
quando aplicado a um sistema binario de primarios. Este mostrou-se mais adequado
do que o BCR4BP usual quando aplicado a sistemas nao binarios (NEGRI; PRADO,
2020).

O BCR4BP usual é apresentado na Secao 2.3.1.1. A partir daqui ele serd chamado
caso binario e sera apresentado com sua derivacao completa, pois, esclarece as supo-
sigoes em comparagao com derivagoes anteriores (HUANG, 1960; CRONIN et al., 1964).
A Secao 2.3.1.2 apresenta a primeira versao para adaptar o BCR4BP para sistemas
nao bindrios de primarios, a custa de negligenciar os efeitos indiretos do primario
menor. E denominado aqui como o caso ndo-binério. A Secdo 2.3.1.3 apresenta o
caso geral, o qual é bem-sucedido para sistemas nao binarios e também se reduz ao

caso binario amplamente aplicado na literatura ao lidar com um sistema binario de
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priméarios tal qual Terra-Lua. Para uma comparagdo numérica detalhada de cada

um deles, consulte Negri e Prado (2020).

2.3.1.1 Caso binario

Considere quatro corpos de massa M;, para i = 1,2, 3,4, interagindo gravitacional-

mente, como apresentado na Figura 2.2. Um referencial inercial é colocado no centro

de massa (CM) do sistema, onde os vetores §; indicam a posigao de cada um dos cor-

pos em relagao ao baricentro do sistema e os vetores p; indicam a posi¢ao em relagao

ao centro de massa dos corpos M; e My (CM12). Ao se definir que §;; = §; — 5,

j # 1, pode-se escrever as equagoes de movimento para cada um dos corpos como:

pro o pr B

e

Q

@Q

@Q

@

em que G representa a constante de gravitagdo universal.

Figura 2.2 - Representacdao do problema de quatro corpos.

:Mzuifw M *Mﬂéjli
:M1||sfff||3 s 4“;;]3:
: ToalP YTl T
M5l Ml T

Fonte: Producao do autor.
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As Equagoes 2.29 tém 12 graus de liberdade. Buscando comportamentos mais gerais,
analises mais simples ou qualitativas, é interessante reduzir os graus de liberdade do
sistema. Este procedimento é exatamente uma das motiva¢oes para se transformar
o problema de trés corpos no classico CR3BP, como ja discutido. Essa abordagem
também ¢é ttil para o problema de quatro corpos. J& que o problema de dois corpos
possui descricao analitica, um primeiro passo é transformar o maximo possivel de
equagoes em problemas de dois corpos. Se considerarmos um problema restrito onde

M, << My, My, M3, Equacoes 2.29 podem ser escritas como:

- 512 513

S1 :G _M2||§,12||3 +M3||§13||3_ (230&)

§2 - G M1 521 + M3 523 (230b)
L 52| 2 ||523||3_

gg = G M1 531 + M2 f32 (230C)
e 15521

N S41 S42 543

5= 6 [ + Mg+ M| (2:30)

Além disso, se for assumido que M3 estd suficientemente longe de M; e M,, ou que
M3 << My, Ms, a perturbacao de M3 no movimento de M; e My pode ser descon-
siderada. Assim, pode-se assumir que os corpos M; e M, descrevem uma conica em
torno de seu centro de massa (C'M12): 5 =G [MQHE?Z%}, 5 =3G {Mlugiﬁ}

Ainda, se a distancia de M3 a C'M12 for muito maior do que a distancia entre M; e
M, é razoavel assumir que p3 &~ —531 & —S3o. Esta é obviamente uma boa suposi¢ao

no caso em que My, My e M3 sao, respectivamente, a Terra, a Lua e o Sol.

Agora, é possivel transformar a Equacao 2.30c em um problema de dois corpos entre
M3 e CM12:

—

DPs3

S5 = —G(M; + My)——"—.
2= ~GUL+ M)yss

(2.31)

Por enquanto, os movimentos de M;, M e M3 foram restringidos a problemas de

dois corpos de forma que as trajetérias sejam conicas.

Tratar-se-a, agora, a equagao que descreve o corpo de massa infinitesimal My. Ins-
pirado no CR3BP, ele pode ser escrito em um referencial centrado em C'M12 por

P; = 8; — Scar12. Desse modo:
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Soans + 1 =G [ ML g, P2 P gy Pe TP (2.32)
|[P1 — Pal| P2 — Pal| \|p3—p4\|

Escolhe-se Scy = 0, entao: M;87 + MySs + M353 = 0. Mas a posicao de CM12 é
Somie = % Portanto, ambas equacoes estabelecem que Sgpr12 = — Mlj\f}wz 53,
que pode ser derivado duplamente no tempo e ser acoplado a Equagao (2.31) para

obter:

—

5 D3
SCM12 = GMg_,i (233)
|15 I°
Assim, a Equagao (2.32) se torna:
R 1 (- | IRCEY
1Py — pul| |19 — Bl 1P5 = pull® - [ps]

A Equacao 2.34 é uma equacao vetorial com respeito a C'M12. Assumindo que M,
My e M3 descrevem drbitas coplanares circulares e usando um referencial sinédico
igual ao aplicado no CR3BP, onde M; e M, sao fixos, a Equagao 2.34 se torna o
BCRA4BP classico. A Figura 2.3 é uma representacao desse sistema sinddico, onde
cada um dos corpos (exceto M) sao representados por circulos azuis. Os corpos M
e M5 sao os unicos fixos no eixo x. Para o caso binario, a 6rbita circular de M3, dada

pela distancia Rs, é representada em vermelho na figura, conectando M3 a C'M12.

Assumindo, mais uma vez, o sistema candnico de unidades, como definido na Se-

T T T
cdo 2.2.2: pp = {—u 0 O} , Po = [1—u 0 O} , P3 = [Rgcosw R3siny O] )
e py = [x Yy z} . Com conceitos basicos de dindmica rotacional: p;, =

T
T—=2y—x Y+2r—y z} . Pode-se, finalmente, obter as equagoes de movimento
do BCR4BP em cada um de seus componentes no referencial sinddico, escritas em

unidades candnicas (c.u.):

T+ W r—1+p x — R3cosy cos P

b —x=—(1— — LB T (235
-2y —ux (1—p) PR 143 7 Ly (2.35a)
; ) Y Y y — Rgsiny sin v
% —y = — (1 — )2 — 2 — - : 2.35b
G+2&—vy (1—p) 5T Hg T = s g ( )
VA 4 4
= (1 — )= — o — e 2.35
z ( M)Ti)) MT% M3T‘§ ( C)

em que 71, 79 € r3 sao as distancias de My até My, My e Mjs, respectivamente. O
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pardmetro pz é a massa canonica, ou parametro de massa, de My (us = Ms/(M; +
M,)) e R3 é a distancia entre M3 e CM12. Nessa formulagao, o grau de liberdade
associado ao terceiro corpo passa a ser apenas o angulo v, como mostrado na Figura

2.3, e analiticamente descrito por:
Y = + Ant, (2.36)

em que ¥y é o angulo de fase inicial de M3, t representa o tempo e An é a diferenca
na velocidade angular entre o sistema sinédico (n = 1) e a do terceiro corpo (ng),

em unidades canonicas.

Figura 2.3 - Representagao do problema bicircular restrito de quatro corpos.

A y Non-binary
and General
cases

Binary case

Fonte: Producao do autor.

2.3.1.2 Caso nao-binario

Para obter as equagoes usuais do BCR4BP, foi necessaria uma suposicao que se aplica
apenas a sistemas bindrios (p5 &~ —83; & —§33). Essa suposi¢ao permite transformar
a equacao de movimento de M3 de um problema de trés corpos para um problema
de dois corpos. Isso é bastante relevante para que se imponha a érbita circular. No
entanto, em sistemas como Sol-Jupiter-Terra (BARRABES et al., 2016), Sol-Jupiter-
Saturno (GABERN; JORBA, 2001), Sol-Terra-Marte (PERGOLA et al., 2009), etc, essa
nao é uma boa alternativa. Portanto, aqui é proposto considerar que Mj; orbita
M, conforme representado pela linha verde na Figura 2.3. A proposta é que a
perturbacao de M, sobre Mjz pode ser negligenciada. Assim, a Equagao 2.30c¢ torna-

se: .
531

15513

S5 = GM, (2.37)
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o que transforma a Equagao 2.33 em:

=, M, p1— D3
So =—-GM. — . 2.38
Mz 3M1—|—M2Hp1—p3|\3 (2.38)
Nesse caso, a Equacao (2.32) se torna:
P IV R e +M3< B MR- )l
|1 — pal[3 |[P2 — pal[? |5 — pul[®> My + My ||py — psf?
(2.39)
T
Como M3 orbita M; tem-se que p3 = {Rg cosY — . Rgsin 0} . Logo:
. . T+ r—14+p
x—2y—x:—(1—,u) 3 - 3
1 2
x — Rzcosy + (1 ) cos Y (2.40a)
/JJ3 rg :u H’S R% )
. . Yy Y y — R3siny sin
g2t —y=—(1—-p)5—pg—pwp—s— —(L—pwus—7F, (2.40b)
A1 T2 r3 R3
z z z
s (1= )= — = — 3. 2.40
z ( :u)r;lg MT% M3Tg ( C)

2.3.1.3 Caso geral

Na Sec¢ao 2.3.1.2 foi proposta a extensao do modelo da Secao 2.3.1.1 para sistemas
nao-bindrios negligenciando as perturbagoes de My sobre M; (Equagao 2.37). Como
demonstrado por comparagoes numéricas em Negri e Prado (2020), essa abordagem
nao é estritamente melhor do que aplicar o caso binario usual. A razao é que mesmo
uma avaliagdo pobre dos efeitos indiretos de My sobre CM12 (Equagao 2.33 apli-
cada a um sistema ndo bindrio) neutraliza o fato de se assumir uma aproximagao
mais razodvel para a 6rbita circular de My (M; orbitando M; em vez de CM12), em
algumas circunstancias. Por essa razao, propoe-se aplicar o problema de trés corpos
completo (Equacao 2.30c) para aproximar todos os efeitos indiretos sobre CM12,
enquanto ainda se considera um problema de dois corpos entre M; e M3 para poste-
riormente impor a érbita circular de M3. Nesse caso, a Equagao 2.38 teria um termo

adicional para Ms:

- . G Ms P1— D3

D2 — D3
_ ML P27 D3
My + M, 1||]91—103||3

||p2 — p3[3

+ M, (2.41)
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Logo:

@:G[lel—fzgwg Bo —Ps gy B Bi

[ ] e R T O
( M, D1 — D3 n M, D2 — D3 )]
’ My + My ||py — ps|]? My + My ||ps — psl|?

Esta equacdo é a mesma aplicada para derivar o problema bieliptico (ASSADIAN;
POURTAKDOUST, 2010) e comumente utilizada com modelos de efemérides (PENG;
BAI, 2018; QI; RUITER, 2018). A novidade esta em usa-la também para o problema
bicircular. Como sera demonstrado, nao ha uma grande razao para o mesmo nao ser
aplicado ao BCR4BP.

Como ¢ imposta uma érbita circular para M3 em torno de M, o problema de trés
corpos é apenas uma aproximacgao para se considerar os efeitos indiretos de Ms.
Agora, é preciso calcular a distancia entre My e Mj3. Felizmente, ela pode ser obtida
utilizando a trivial lei dos cossenos (||p2 — p3||* = R2 + 1 — 2R3 cos ). Finalmente,

uma generalizagao para o BCR4BP segue:

t+p  wx—1l+p  x—Rycos+p

-2 —x=—(1—p) " iy
i "3 " (2.432)
(1 )coswjL Rs3 cos ’
K MR TR RIT1 2Ry cos )32 |
Yy Y y — Rgsiny
y+21’_y:_(1_ﬂ)73_”73_ﬂ37z;
o "8 (2.43b)
1 )sinlp n R3sin '
K KR TR 11— 2Ry cos 32|
z z z
e (1= ) — fi — py— 2.43
z ( :u)r;lg MT% M3T§ ( C)

As Equagoes 2.43 se reduzem as Equagoes 2.35 quando aplicadas a um sistema
bindrio de primdrios (R3 >> 1). Logo, pode-se dizer que essas equages sdo a gene-
ralizacao do BCR4BP, podendo, agora, serem aplicadas indiscriminadamente para
qualquer sistema de primérios, desde que as outras suposi¢oes permanegam razoa-

veis.
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2.3.2 Problema circular restrito de N-corpos

Na secao anterior, ao se assumir que o terceiro corpo descreve uma trajetoria Keple-
riana em relagao ao maior primario, foi possivel generalizar as equacoes do BCR4BP
para ser seguramente aplicado a outros sistemas que nao binarios. Esse procedimento
permite uma segunda generalizagao, estende-lo para um problema de n-corpos, no

que se chama aqui de problema circular restrito de n-corpos (CRNBP).

Assim como ocorre no caso do BCR4BP, obtém-se uma descricao levemente inco-
erente da fisica do problema ao se impor restricoes dinamicas nao naturais, sendo
esperado uma degradacao do poder descritivo do equacionamento conforme mais
corpos sao adicionados e a magnitude das perturbagoes seculares negligenciadas se
acumulam. No entanto, como pretende-se demonstrar na Secao 2.3.2.2, essa gene-
ralizacao, assim como no caso do BCR4BP, mantém alguma semelhanca estrutural
com um problema de n-corpos que nao assume nenhuma aproximacao. Além disso,
também possui a vantagem de manter uma conexao simples com o famoso CR3BP,

permitindo a extensdo de uma analise dinamica de forma simples e direta.

Como no BCR4BP, comeca-se por assumir a interacao gravitacional entre N corpos
de massas M;, para j = 1,2, ..., k,...,N. Considere um referencial inercial colocado
em seu centro de massa (CM) com §; representando a posi¢do de cada um desses
corpos nesse referencial, enquanto os vetores p; definem sua posi¢do com respeito ao

baricentro das massas M; e My (C'M12), conforme ilustrado na Figura 2.4.

Definindo a posigao relativa entre as massas My, e M; como §j;, = 53 — §;, pode-se

obter a equagao de movimento de cada massa M; como:

=G Z M,—2 j=1,2,... N. (2.44)

k=1,k#j H JkH3’

Supondo um problema restrito, em que o N-ésimo corpo tem uma massa muito

menor que o restante:

N-1

=G Y M fﬂkg, j=1,2,.,N—1, (2.45a)
o 1k¢j 1555
5Nj
=G — (2.45b)
Z M lP
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Figura 2.4 - Representacdo de um problema de n-corpos.

Fonte: Producgao do autor.

Notando que p; = §; — Scane, a Equacdo 2.45b pode ser reescrita no referencial

centrado em CM12 como:

. . N-1 7 — Py
Py +Scae =G Y M;—l————.
]Z;; gy — pnlP

(2.46)
Como é assumido que o referencial inercial estd centrado no baricentro do sistema
de n-corpos, tem-se que Sgy = M157 + MySs + ... + My Sy = 0. Portanto, a posigao

do C'M12 pode ser reescrita segundo a relagao:

1 N
L Mis + sy = — S g 247
SoM12 M, + M2( 151 + 232) = M, + M2SJ7 ( )

o qual pode ser derivado duas vezes para obter sua equacao do movimento:

> M (2.4
S = — —S;. .
CM12 = M1+M2 j

Agora, a Equagao 2.45a pode ser acoplada a Equacao 2.48, lembrando que §; =

P + Scamiz, para se chegar em:
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N-1

M, Nz: M (2.49)
- M+ M, M2 P o

=3 Hpk _pJH3

Finalmente, a Equacao 2.49 pode ser usada para se escrever a Equacao 2.46 somente

com termos relativos a CM12:

i

pN—GZ §N3+ ¢ M, S Mipjg, (2.50)
Hpj Pl My + M, =3 k=1k+#j |5k — 3

que pode ser facilmente rearranjada para:

— DN
sz PNH?’ (2 51)
N-1 - - .
— PN M, Dk — Dj
+ M 1= = (|12 + — — .
]ZS ’ (Hpj pNH3 k=1,k#j M1+M2||pk_pj||3>]

=G + M,

l le PNH3

Por enquanto, a tnica aproximacao feita foi assumir uma massa infinitesimal e ne-
gligenciar sua influéncia gravitacional nos outros corpos. Agora, assume-se que oS
primarios principais, definidos como os corpos de massa M; e M, descrevem uma
érbita circular em torno de seu centro de massa comum (C'M12). Aos corpos massi-
vos restantes sao impostas orbitas circulares centradas no corpo M;. Uma restri¢ao
adicional é adicionada ao assumir que todas as orbitas dos corpos massivos sao co-
planares. Entao, supondo que o sistema centrado em C'M12 seja sinédico com uma

velocidade angular igual a de M; e M, a Equagao 2.51 torna-se:

5']\[ = —2@ X
le_pNHB sz—/)NH3

-
N-1 — > —1 ~ —
4 M — 7
+ZMj(p PN i Z - k Pk — Pj )],
j=3

175 = PNl 27y M+ Ma | p — 7P

Ox (D xp)+G | M-LL—EN g, P27 PN
(2.52)
-

onde (2 é a velocidade angular do referencial sinédico em relagdo ao fixo. Com essas
aproximacoes, os graus de liberdade de M; e M, podem ser eliminados observando-

se que eles permanecem fixos no referencial sinédico, enquanto os outros corpos
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massivos sao reduzidos a um tinico grau de liberdade cada, como mostrado na Figura
2.5. Assumindo as mesmas unidades canénicas usadas no BCR4BP e CR3BP, é facil
descobrir que a distancia de cada corpo massivo a particula e entre quaisquer dois

COrpos massivos sao, respectivamente:

-RjCOS'l?Dj — o — X
pj—pn=| Rjsiny;—y |, (2.53a)
—Z
_Rk cos Y, — R; cos;
Pr — Ppj = | Rgsinty, — R;siny; | (2.53b)
0

em que py = [a: Y z}T representa a posicao do corpo de massa infinitesimal, R;
representa a distancia entre cada corpo massivo e M, e 1; ¢ um angulo de fase
definido a partir do eixo x do referencial sinédico, conforme mostrado na Figura 2.5,
para 7 =1,2,.... N — 1, k # j. Observe que no referencial girante Ry =0, Ry =1 e
Py = 0°.

Figura 2.5 - Representacdo do CRNBP no sistema sinddico.
A
Yy

®

M3

My

YN-1

"-wal

Fonte: Producgao do autor.

Finalmente, substituindo as Equacoes 2.53 na Equacao 2.52 e utilizando algebra

linear elementar, pode-se chegar no seguinte sistema de equagoes para o CRNBP:
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N—

i:29+$_%<x+#2) %x_ﬂl Z [ (7 4 p2 — Rjcosyy)+
i 5 =
- g (2.54a)
M
R;cosv,; — Ry cos ,
k:lz,k;éj (Ry + RJQ- — 2R, R; cos(vy, — w)):z/z( j p; k @bk)}
y:—2x+y—%y—* ZMJ[ (y — Rjsint;)+
- g (2.54b)
e ‘ ‘
R;siny; — Ry siny) | ,
w7 (BE+ RE = 2Ry R; cos(vy — ¢j))3/2( jsin ey — Ry k)]
N-1
°= _%Z B M%Z - %Z' (2.54c)
oo =T

emrj, para j = 1,2,..., N —1, é a magnitude do respectivo p; — pn. O parametro de
massa de cada corpo ¢ definido tal que p; = M;/(M; + M), e R; sdo as distancias
de cada corpo para M;. O arco v, é resolvido no tempo pela seguinte expressao

analitica:

¥ = o + (nj — na2)t, (2.55)

onde 1, representa o angulo de fase inicial, n; ¢ o movimento médio do corpo j em
unidades canonicas (se o movimento é retrogrado em relagdo ao dos primérios, ele
deve ser negativo) e nis é 0 movimento médio de M; e My sobre o seu baricentro,

que possui o valor de njs =1 c.u..

Observe que esta descricdo do problema reduz as 6N equacoes diferenciais de pri-
meira ordem de um problema restrito de n-corpos a simplesmente seis equacoes
diferenciais e N-2 expressoes analiticas. Além disso, o problema é projetado em uma
estrutura semelhante ao CR3BP, o que o torna um bom intermediario entre um
CR3BP e um modelo geral de efemérides em sistemas de miiltiplos corpos, como os
sistemas planetarios externos. Note ainda que se N = 4, o problema é exatamente as
Equagoes 2.43; e se ainda Rz >> 1, as equacoes classicas do BCR4BP sao obtidas,
Equacoes 2.35.

2.3.2.1 Correspondéncia em efemérides

Como brevemente ja discutido, pensa-se o CRNBP como um passo intermediério
antes de se comprometer com um problema de n-corpos partindo das efemérides.
Instantaneamente, segue a questao em como relacionar o modelo super simplificado

do CRNBP com as efemérides do sistema em que se almeja a aplicacao. Portanto,
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aqui serd apresentada uma proposta para se relacionar as efemérides com as variaveis

do CRNBP.

Para tanto, considere os elementos orbitais médios do corpo de massa M, em relacao

ao referencial fixo adotado, e defina os seguintes versores:

sin 45 sin )y
he = |—sinis cos s , (2.56a)
COS 19

COS (Wy cOS §29 — Sin (s sin {2y COS 79

9 = | cosws sin Qs + sin wy cos Qs cosis | (2.56D)

sin (;JQ sin ig

€l = iLQ X é2 (256C)

em que hy é o versor do momento angular de M, e é; é o versor do vetor de Runge-
Lenz-Laplace. A inclinagao, argumento do periastro e longitude do nodo ascendente

médios de M5 no sistema fixo escolhido sao, respectivamente: is, wo € (15.

Dada uma configuragao de efeméride no sistema fixo, para cada corpo massivo M;,
j=1,2,...,N — 1, pode-se projetar suas posicoes iniciais sobre o plano da o6rbita de
M segundo:

proj02§1j = (glj . ég)ég + (glj . éL2>éL2, (257)

Oy = {§ € R3S hy = O}. E comum se obter os dados de efemérides em relagao ao
corpo mais massivo, ou seja, nesse caso, pelas defini¢oes ja adotadas, M;. Por conta
disso, a notacao dos vetores do sistema fixo de efemérides se dao relativos ao corpo

de massa M, §;

Com isso, é possivel estabelecer a configuracao inicial de cada corpo massivo como:

TOj¢. 812 X PIOjm.S1:) - 2
1,0 = arctan A(p Jo,512 X PIO]e, 1) . (2.58)

(hy - 2)(proje,512 - Proje,51;)

O movimento médio de cada um dos corpos, n;, é calculado a partir do periodo

médio da érbita de cada um dos corpos no sistema fixo de efeméride.

1Caso um procedimento diferente seja adotado, outras consideracdes deverdo ser realizadas em
alguns dos passos apresentados.
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Definindo o instante em que é feita a correspondéncia em efemérides dos corpos
massivos como o tempo ¢ = 0, pode-se definir um conjunto de versores que definem

um sistema fixo e coincidente com o girante neste instante, conforme:

G, =001 (2.59)
||proje, 512||

SQ :BQ X Sl, (25913)

Sy =hy. (2.59¢)

Entao, sendo necessario, é possivel transformar do sistema fixo adotado nas efemé-

rides para o fixo coincidente com o girante em ¢t = 0 com uma matriz de rotagao:

S =137|. (2.60)

Como o sistema sinddico rotaciona sobre seu eixo z, é simples a transformagao do

sistema girante do tempo t = 0 para um tempo t = ty, bastando utilizar a matriz:

cos(nioty)  sin(niety) 0
T= |- Sin(nlgt]\/) COS(n12tN) 0l . (261)
0 0 1

Note que ni2 = 1 quando em unidades candnicas, podendo ser desconsiderado para

passos posteriores.

Havendo também a necessidade de obter uma correspondéncia de efeméride para
o corpo de massa infinitesimal, é possivel transformar sua posi¢ao e velocidade do
sistema fixo das efemérides para o girante. Logo, com os vetores 5y e Sy obtidos

de uma tabela de efemérides, pode-se mostrar que:

M,
Py =518y — —————— 8§19, 2.62a
PN 1N M, + M, 12 ( )
. M, .
PN =S|y — ——————S19. 2.62b
PN 1N M, + M, 12 ( )

Para manter a coeréncia com as simplificacbes do CRNBP, §15 e §12 devem ser
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obtidos considerando a aproximacao das orbitas circulares e coplanares. Para tanto,
primeiro considere a transformacao de um sistema fixo de eixos coincidentes com
o fixo adotado nas efemérides, porém centrado no baricentro de M; e M, para o

sistema sinddico:

p; =T'Sp;, (2.63a)
p; =TSp; + TSp;. (2.63b)

Note que, no sistema sinédico, o corpo M; e M, permanecem em repouso, e suas
posigdes sao, respectivamente, p1 = —us® e py = 1, adotando o sistema canonico

de unidades. Assim, e utilizando a Equacao 2.63, chega-se que:

p=— ST, (2.64a)
P2 =mS T, (2.64D)
o= STTTTT 2, (2.64c¢)
Py =— mSTTTTT 7. (2.64d)

Lembrando que, para uma matrix de rotacao R, tem-se R~! = R".

Entao, pode-se aproximar S5 e S19, para manter coeréncia com o CRNBP, de acordo

CO1:

§12 :ﬁg — ﬁl = STTTZ%, (265&)
S1o=ps —p1 = =STTTTT 2. (2.65b)

Portanto, é possivel levar do sistema fixo de efeméride para o sinddico por meio das

Equagoes 2.62, 2.63 e 2.65, como dado pela seguinte expressao:

ﬁN =TS (glN — MQSTTTZ%) s (266&)
pn =TS (5in — p2STT %) + TS (Sin + ST "TT 1) . (2.66b)

Por fim, considerando que a efeméride do corpo infinitesimal é obtida na época JD,
definida em data juliana, pode-se obter ¢y em unidades candnicas como:
tny = 86400(JD — JDg)na, (2.67)

em que 1y é 0 movimento médio de My, porém agora em rad/s, pois sua fungao aqui

é transformar das unidades em segundos para unidades de tempo candnico, e J Dy
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é a data juliana selecionada para a correspondéncia de efeméride dos outros corpos.
Nota-se que tal transformacgao sé ¢ valida considerando como ¢ = 0 o tempo que sdao
obtidas as efemérides dos corpos massivos. Ou seja, para se integrar as Equagoes
2.54, tendo como condigao inicial a efeméride do corpo infinitesimal, o tempo inicial
para a integracao ¢ ty. Caso seja necessario que o instante ¢ = 0 corresponda a
outro instante que nao o de efemérides dos corpos massivos, é necessario se fazer
consideragbes correspondentes nas transformagoes. Como tal necessidade se da em
pouquissimos casos particulares, e as transformagoes nao sao complexas de se obter
tomando o cuidado de manter a coeréncia entre os diversos sistemas e unidades, ela

nao sera apresentada aqui.
2.3.2.2 Exemplos ilustrativos

Conforme discutido por Wiggins (1990), a estabilidade estrutural de um sistema
dindmico (se sistemas dindmicos matematicamente préximos tém qualitativamente
a mesma dindmica) para o cientista aplicado ainda é uma questdao em aberto, vari-
ando de caso para caso. Devido a este desafio, é dificil estabelecer definitivamente a
estabilidade estrutural do CRNBP para um problema de n-corpos com efemérides. A
seguir, avalia-se a estabilidade estrutural reproduzindo um comportamento dinamico
complexo observado em um modelo de n-corpos com efemérides. Para tanto, aplica-
se o CRNBP para reproduzir os resultados obtidos por Todorovié¢ et al. (2020), em
que um indicador de caos, o indicador de Lyapunov répido (F'LI) (FROESCHLE et
al., 1997), é aplicado ao Sistema Solar utilizando um problema de n-corpos com efe-
mérides de 30 de setembro de 2012, 00:00:00, como condicao inicial. Para o CRNBP,
¢ considerado os mesmos corpos utilizados em Todorovi¢ et al. (2020), de Vénus a

Netuno, sendo o Sol e Jupiter tomados como os corpos M; e M; na formulagao.

Figura 2.6 - F'LI utilizando o CRNBP.

0

3 4 5 6 7 8 9 10 1 12 13 14 15 16 17 18 19
a [AU]

Fonte: Producao do autor.
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S T
Primeiro, defina X = [:c y z Ty z} e escreva as Equacoes 2.54 na forma:

—

X = F(X,t). (2.68)
O FLI para o tempo t do sistema de Equacoes 2.68 pode ser computado como

(FROESCHLE et al., 2000; GUZZO; LEGA, 2014; LEGA et al., 2016):

FLI; = suplog HV(t)

T<t

: (2.69)

em que V(t) é a evolugao temporal do vetor tangente as condigOes iniciais, ‘7(0),

que pode ser calculado por:

V(t) = 25V (). (2.70)

Como em Todorovi¢ et al. (2020), é considerada uma particula teste de massa infini-
tesimal com uma anomalia média 60° a frente de Jupiter, no plano orbital de Jupiter.
Os F'LI; das particulas teste sdo calculados por 100 anos para diferentes valores de
semi-eixo maior (a) e excentricidade (e) em rela¢ao ao Sol. O célculo de F'LI; mostra
tracos das variedades hiperbélicas estaveis do sistema porque a integracao avangara

no tempo.

A Figura 2.6 mostra os resultados obtidos utilizando o CRNBP, com a correspon-
déncia das efemérides para os corpos massivos sendo calculada conforme a Sec¢ao
2.3.2.1. Regioes mais claras representam valores maiores de F'LI;, indicando regices
cadticas e tragos de variedades hiperbolicas estaveis. O parametro de Tisserand é
uma quase-constante usada pelos astronomos para distinguir entre diferentes orbi-
tas. Como em Todorovi¢ et al. (2020), uma linha amarela tracejada representa um
valor para o parametro de Tisserand igual a 3 no sistema Sol-Jupiter, indicando os
arcos caoticos que emanam de aproximacoes com Jupiter. Também é adicionada uma
linha tracejada verde, representando o mesmo mas para Sol-Saturno e revelando os

arcos cadticos ligados a Saturno.

Para uma discussao e andlise dedicada da Figura 2.6, remete-se o leitor para a fonte
original (TODOROVIC et al., 2020). De interesse aqui, é a reproducao praticamente
perfeita dos arcos de caos obtidos por Todorovié¢ et al. (2020). Em uma simples
comparacao visual 2, parece que todas as estruturas sdo preservadas e nenhuma

¢ adicionada. As diferencas sdo pequenos ajustes de algumas das estruturas para

2Pode-se verificar o painel superior da figura 1 em Todorovi¢ et al. (2020).
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valores de excentricidade e semi-eixos ligeiramente, quase imperceptiveis, diferentes.

Figura 2.7 - Familia de érbitas verticais de Lyapunov em torno de L3, utilizando o CR3BP
para Jupiter-Ganimedes.

z [cu]

7 [ean.] y [eu]

Fonte: Producao do autor.

A reproducao dos resultados qualitativamente iguais aos de Todorovi¢ et al. (2020)
utilizando o CRNBP indica que ele pode ser uma ferramenta valiosa para explorar
um amplo espago de projeto antes de se comprometer com uma analise de efemérides
dedicada. Esta indicacao implica um projeto preliminar muito mais rapido e simples,
com a necessidade de integrar apenas seis equagoes diferenciais ordinérias (EDOs)
em vez de 6N EDOs de um modelo de efemérides. Além disso, os graus de liberdade
dos corpos massivos sao reduzidos a um unico angulo 1;, permitindo uma analise di-
reta de multiplas configuracoes para diferentes épocas. Ainda, permite uma interface
direta com um CR3BP, que sera explorada em breve. Essas vantagens também con-
tribuem para o uso da teoria de sistemas dinamicos para identificar comportamentos
dindmicos gerais, que podem ser explorados em uma missao de multiplos corpos. O
projeto de trajetorias no sistema planetario externo ¢ uma aplicagao aparentemente

vantajosa. Esse procedimento pode ser muito mais facil do que a colagem de pro-

46



Figura 2.8 - Continuacdo de uma orbita vertical de Lyapunov em torno de L3, obtida
do CR3BP para Jupiter-Ganimedes, para uma érbita periédica no CRNBP
considerando a ressonancia de Laplace de Ganimedes-Europa-Io.

Fonte: Producao do autor.

blemas circulares restritos de trés corpos, como geralmente é o caso na literatura
(ANDERSON, 2021).

Considere as Equagoes 2.54 com um fator € multiplicando os somatorios em j:
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N—1
. ; Ha H2 1
P=204w— (vt pe) — (v — ) —e D p [3($+M2—RJ‘COS%)+
1 T3 =3 T

—1

M
Z (R + R? — 2R Rj cos(vy — 1;))3/? (R; cosj — Ry cos ¢k)] 7

k=1,k+j
(2.71a)
N-1
i ; H 1% 1 '
= —2x+y—7% —772;,231—8 Zﬂj lrg,(y—stmwj)jL
=3
j J (2.71b)
N-1 M (R in ¢ Ry sin 1) )
isin1); — Ry, sin ,
k=1,k#j (R: + R? — 2Ry R; cos(¢y, — 1b;))3/2 7 j k &
N1,
i LRI & (2.71¢)
o =87

Se ¢ = 0, as Equacoes 2.71 reduzem ao CR3BP. Portanto, utilizando ¢ como um
parametro de continuagao, estruturas dindmicas obtidas em um CR3BP podem ser

continuadas para o CRNBP (isso é, ¢ = 1).

Utilizando o método de Newton e um algoritmo de continuacao por pseudo-
comprimento de arco, é calculada uma familia de orbitas verticais de Lyapunov
continuadas para diferentes periodos em um CR3BP, considerando como corpos
massivos Jupiter e Ganimedes. A familia de Orbitas verticais de Lyapunov calcu-
ladas em torno do ponto Lagrangeano L3 é mostrada na Figura 2.7. Também é
formulado um CRNBP para os corpos Jupiter, Ganimedes, Europa e lo, conside-
rando uma correspondéncia de efemérides para 9 de abril de 2016, 00:00:00, e fazendo
o periodo de Io e Europa exatamente um quarto e meio do periodo orbital médio de
Ganimedes, respectivamente. Portanto, o CRNBP para esse sistema é um sistema

periédico nao-auténomo, tal que:
X = F(X,t) = F(X,t+pT), (2.72)

em que p € Z, e T é o periodo do sistema dindmico nao-linear, que é o periodo orbital
médio de Ganimedes para o CRNBP composto por Jupiter-Ganimedes-lIo-Europa.
Assim, tal sistema de equagoes s6 pode possuir uma érbita periddica se seu periodo

for igual a pT.

Escolhendo a oérbita vertical de Lyapunov da familia mostrada na Figura 2.7 com

um periodo igual ao periodo de Ganimedes (p = 1), ela é continuada para o CRNBP
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através do parametro €. Na Figura 2.8 é mostrada a continuagao da orbita, de e = 0
(CR3BP) a ¢ = 1 (CRNBP). A cor azul mais clara indica a drbita periédica no
CR3BP, com sua projecao em cada plano representada pela cor laranja mais clara.
A cor rosa clara indica a Orbita periddica no CRNBP, e sua projecdo em cada
plano é representada em preto. Como se pode notar, a deformacdo em tamanho
da orbita periédica ao continuar até o CRNBP é consideravelmente grande, com
magnitudes da ordem da metade do semi-eixo maior de Ganimedes (1 c.u.). Da
mesma forma, érbitas periddicas obtidas no CR3BP podem ser continuadas para
toros quase-periodicos no CRNBP, o que também pode ser 1til se incluir Calisto
no sistema, semelhante ao realizado por McCarthy e Howell (2021) utilizando o
BCRA4BP no sistema Terra-Lua-Sol.

Para mais exemplos ilustrativos da vantagem do CRNBP e uma discussao detalhada,
consulte Negri e Prado (2022b).

2.4 Guiagem, navegacao e controle

A guiagem, navegacao e controle (GN&C) é o ramo da astrondutica que se preo-
cupa basicamente com as seguintes questoes: onde e em que condicao estd a espa-
conave? Para onde ela vai? E como garantir os requisitos e objetivos de missao?
E um campo vasto com vérias sub-especialidades. Por essa razdo, quando se tenta
entende-lo decompondo em cada uma das trés palavras que é nomeado, é obtida
uma resposta diferente de cada engenheiro que é perguntado, ainda que bases co-
muns se mantenham. Esse fato é verificavel pelo editorial da maior revista cientifica
de GN&C aplicada a astronautica, o Journal of Guidance, Control, and Dynamics,
que tenta responder a questao “o que é guiagem?” (LU, 2021). Um grande exemplo
dessa confusao é a lei de guiagem denominada navegagao proporcional (proportional

navigation).
A definigao utilizada pelos engenheiros do Jet Propulsion Lab da NASA é (BEAU-
CHAMP et al., 2013):
« Guiagem é a determinagao (normalmente embarcada) do caminho desejado
para levar a espagonave da localizagao atual para um alvo designado;
o Navegacao consiste em métodos para determinar o estado da espaconave;

o Controle é a manipulagdo a bordo dos atuadores da espagonave para ras-
trear os comandos de guiagem, enquanto mantém a espagonave apontando

em uma direcao necessaria.
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Essas defini¢oes estao em geral corretas, porém nao é dificil encontrar particularida-
des e excessoes a elas. O mesmo fica claro pela listagem de excessoes dadas por Lu
(2021), logo apds oferecer sua definicao de guiagem. De fato, tomando literalmente
a definigao de guiagem dada pelos engenheiros da NASA (BEAUCHAMP et al., 2013),
fica claro que a guiagem seria apenas a obtencao da trajetéria que a espagonave
deve seguir para cumprir determinado objetivo. Nessa linha, seria um contrassenso
se falar em “lei de guiagem”, bastante comum na literatura, ja que o que se teria
de fato é uma lei de controle garantindo uma trajetéria obtida a bordo (guiagem).
A defini¢do de guiagem dada por Lu (2021) lida com isso ao adicionar a obtengao
dos comandos para manter a trajetéria na definicao de guiagem. No entanto, parece

relegar ao “controle” apenas o controle de atitude da espaconave.

Um conceito mais preciso e 1til, se possivel, principalmente diferenciando clara-
mente controle e guiagem, provavelmente necessita de um resgate histérico de como
os termos entram na astrondutica e a que proposito servem. Além, claro, de uma dis-
cussao da comunidade para estabelecer um entendimento comum, ja que a existéncia
de fronteiras perenes parecem dificeis. Tentando passar ao largo dessas controvérsias,

aqui se tomara uma definicao mais fluida.

Na opinido do autor, a definicdo dos engenheiros da NASA tende a ser a melhor es-
tabelecida. No entanto, assume-se ela mais como um guia e fio condutor do conceito
que uma separacao dura. Entdao, em tese, o termo “lei de guiagem” nao seria um
contrasenso, nada mais é que a juncao do controle e guiagem, de forma indissociavel.
Quando o termo “lei de guiagem” é aplicado, parece haver um esforco em enfatizar
que foi obtida uma lei de controle que garante a execucao de determinada trajeto-
ria que cumpre certos requisitos de missao e performance. De fato, qualquer lei de
guiagem é, ao fim, uma lei de controle (seja navegagao proporcional, ZEM/ZEV ou
outras). Logo, sob essa Optica, denominagdes como controle, rastreamento e manu-
tencao de trajetéria, ou caminho, seriam sinénimos de lei de guiagem. Entao, em

suma, neste trabalho guiagem e controle sao categorizados juntos.

O termo “navegacao” é mais facilmente distinguivel. Engloba quaisquer métodos ou
meios para encontrar a posicao, velocidade e orientagao da espagonave em relagao a
um sistema e tempo de referéncia. Necessariamente, envolve conceitos de teoria de

controle como filtragem e observagao.

Quando se fala em GN&C de espagonaves, é comum se dividir em movimento rota-
cional e translacional. Essa divisao é possivel em boa parte das aplicagoes astrondu-

ticas, ja que o movimento de rotacao tende a se completar em escalas de tempo bem
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menores que o de translacao. Por exemplo, uma espagonave em viagem no espaco
profundo ¢é capaz de obter alteragoes complexas em sua atitude sem que qualquer
mudanca significativa tenha ocorrido em movimento translacional, podendo ser apro-
ximado por uma linha reta. Contrariamente, em algumas poucas aplicagoes, como
0 pouso em um corpo com atmosfera, é fundamental integrar o movimento rotacio-
nal e translacional, ja que ambos interferem substancialmente um no outro para o

sucesso da missao.

A guiagem, navegacao e controle da espagonave fica sob responsabilidade do subsis-
tema de controle de atitude e érbita (AOCS) e da estacdo em solo. Na maioria das
missoes, a GN&C relacionada a atitude é feita autonomamente a bordo da espago-
nave pelo AOCS, onde os dados dos sensores de atitude (sensor solar, giroscépios,
sensor de estrelas) chegam, sdo tratados, analisados e produzem comandos para al-
teracao ou estabilizacao da atitude. No caso do movimento translacional, a maioria
das missoes se caracteriza pela dominancia da estacao em solo. Neste caso, medigoes
de sensores da espagonave (acelerometros, cameras 6pticas) sao recebidos por tele-
metria e fusionados a medigoes por radiometria para obter a posicao e velocidade
do veiculo, em um processo denominado “determinagao orbital” (OD). A solucao de
OD ¢ utilizada para calcular as manobras necessarias para o controle de trajetoria
ou enviados diretamente para o AOCS da espagonave, que atualiza o computador a
bordo com as solugoes de maior qualidade obtidas em solo, para decisoes autonomas

em guiagem e controle.

O GN&C autonomo de atitude vem sendo aplicado e desenvolvido desde os primor-
dios da exploragao espacial. No caso da translacdo, a autonomia é mais complexa e
desafiadora, e apenas recentemente estudos considerando a autonomia completa de
uma espaconave tém sido abundantes. Por conta disso, este trabalho se preocupara

apenas com o GN&C relacionado ao movimentro translacional.
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3 A DEFLEXAO E SUAS CONSEQUENCIAS

Neste capitulo sao apresentados os modelos utilizados e resultados obtidos na ana-
lise dos efeitos apos uma deflexdo. Na Se¢ao 3.1 mostra-se o conjunto de conceitos e
modelos que ja foram amplamente utilizados, até entao, na literatura e que se valem
da conjugacao de problemas de dois corpos para se analisar o efeito de uma deflexao
considerando o asteroide, a Terra e o Sol. A Se¢ao 3.2 apresenta os asteroides sele-
cionados para o estudo e os métodos elaborados para garantir o impacto deles com
a Terra. Uma analise focada na deflexdo impulsiva e de baixo-empuxo 6timas sdao
feitas na Secdo 3.3 e 3.4, respectivamente. Por fim, na Secao 3.5, é mostrado como
a influéncia de outros corpos podem invalidar a previsao de deflexdo utilizando os
métodos apresentados na Secao 3.1, com consequéncias para o projeto de missoes

espaciais que objetivem a deflexao.
3.1 Conicas conjugadas aplicadas a analise de impacto

Aqui sao apresentados os modelos e conceitos utilizados para se prever o desvio
obtido apds uma deflexao, considerando um colagem de problema de dois corpos.
Toma-se a liberdade de agrupa-los sob a denominacao de conicas conjugadas por
conta disso, ainda que conicas conjugadas seja a denominagao do método em espe-

cifico aplicado em astrodinamica.
3.1.1 Focalizacao gravitacional

Focalizacao gravitacional (gravitational focusing) considera a interagdo gravitacio-
nal entre duas particulas para predizer um impacto entre ambas (BARNES, 2011).
Assumindo que uma das particulas é o asteroide e a restante a Terra, da conservagao

de energia no problema de dois-corpos pode-se escrever que:

2
> ,  GMm
m— =m— —

)
2 Tp

(% (%

(3.1)

onde m representa a massa do asteroide, v, é a velocidade geocéntrica do asteroide
no infinito, v, ¢ velocidade geocéntrica do asteroide em seu perigeu, M ¢ a massa

da Terra e r, ¢ distancia entre ambos no perigeu.

Ainda considerando um problema de dois-corpos, utiliza-se a conservacao de quan-

tidade de movimento angular para chegar a:

b
%) 2
Up =70 r (3.2)
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onde b representa a distancia de aproximacao, que é perpendicular a velocidade de
chegada do asteroide, como apresentado na Figura 3.1. Nota-se que, empregando
conhecimentos basicos de mecanica celeste, é facil demonstrar que o parametro b é

equivalente ao semi-eixo menor de uma érbita hiperbdlica.

Figura 3.1 - Representacao da distancia de aproximacgao b.

Asteroid

Fonte: Producao do autor.

Substituindo a Equagao 3.2 na Equacao 3.1 é possivel escrever a distancia de apro-

ximagao como:

2GM
b= 7"2+G

P

r (3.3)

2 p-
Uso

Se a distancia no perigeu ¢é igual o raio terrestre, a distancia de aproximacao b é
conhecida como o pardmetro de impacto b;. Isto significa que o asteroide ird colidir
com a Terra para qualquer b < b;. Ainda, a distancia de perigeu r, pode ser inter-

pretada como o desvio §. Portanto, para o > 1 raios terrestres, o asteroide nao ira
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colidir com a Terra'.
3.1.2 B-plano

Em geral, o b-plano é utilizado para aplicagdes em que um corpo infinitesimal faz
uma aproximacao com um corpo massivo. Na astrodinamica, o b-plano é uma impor-
tante ferramenta no projeto e andalise da aproximacao de espagonaves com um corpo
celeste, permitindo a projecao das incertezas do estado da espagonave no plano e em
magnitude da velocidade de aproximacao. Tem o papel de conexao entre trajetéria
heliocéntrica e planetocéntrica (ou, planetocéntrica e luni-céntrica). Sua utilidade
na astronomia reside, similarmente, no fato de facilitar a identificagdo de uma coli-
sao no calculo da distancia de aproximacao b, e suas incertezas, e compara-la com
o parametro de impacto b;. Além disso, esse plano permite obter informagoes adici-
onais, pois facilita o desacoplamento do efeito de distancia e de fase na anélise da

aproximagao (LETIZIA et al., 2016).

A Figura 3.2 representa esse plano. Ele é definido como contendo o centro de massa
do planeta com o qual o corpo infinitesimal faz a aproximacao e perpendicular ao
vetor velocidade de aproximacao, em coordenadas planetocéntricas, U. O ponto
B na Figura 3.2 representa o ponto em que v,, atravessaria o plano, portanto, é
utilizado como referéncia para a obtencao da distancia de aproximacao b. Além disso,
define-se o sistema de referéncia que possui sua base normal segundo os seguintes

Versores:

Uso

h= -2 3.4

= (3.4a)

go X0 (3.4b)
[[Vo x 4|

C = 5 X f]; (34C)

onde 17p ¢é a velocidade heliocéntrica do planeta. A coordenada 7 é paralela a vs;
enquanto ( é paralela a velocidade \_/;), porém em sentido oposto, portanto mais
sensivel a fase entre o planeta e o corpo que realiza a aproximacao; por fim, &
completa o sistema dextrogiro e é mais sensivel a MOID (minimum orbit intersection

distance, distdncia minima de interseccao orbital).

Como a distancia de aproximacao esta contida no b-plano, pode ser facilmente obtida

L Aqui se despreza efeitos secundérios como a interacdo atmosférica.
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Figura 3.2 - Representagao do b-plano.

Fonte: Producgao do autor.

COomao:
b=+ (35)

Logo, o desvio pode ser estimado como (SANCHEZ; COLOMBO, 2013):

] b2\’

st 1+<oo> 1), (3.6)
Uoo lup

onde p, representa o parametro gravitacional do planeta.

3.1.3 Modelo analitico de Izzo

1zzo (2005) propde uma aproximagao em que considera que o efeito de uma deflexao é
tao pequeno que seu impacto é apenas no movimento médio, tendo um impacto maior
na fase, o instante que o asteroide interceptaria a Terra. Logo, essa aproximagao

implica que o desvio tem maior impacto na variacao da coordenada ¢ do b-plano,
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conforme (1ZZ0, 2007):
3a . tp [
AC = 4/,,311119/ (t: — )V - Adr, (3.7)
Hs 0

em que pg € o parametro gravitacional do Sol, a indica o semi-eixo maior da orbita
do asteroide; ¥} é o angulo entre a velocidade heliocéntrica da Terra (17p) e a geo-
céntrica do asteroide ao entrar a esfera de influéncia da Terra (U); t; é 0 tempo de
interceptagao, quando o asteroide é interceptado e se tem o inicio da deflexao; Aé
a aceleracao proveniente pela técnica de deflexao escolhida, enquanto ¢, é o tempo

de acao de ff; por fim, 1% representa a velocidade heliocéntrica do asteroide.

Note que:

V- A=VV.-A=VA, (3.8)
em que A; é a componente tangencial de ff, conforme definido no Apéndice A,

Equacoes A.1.

Tomando o médulo da Equagao 2.21, e sabendo que h = /usa(l — e?), chega-se

C€I1:

1/2
= L e COosS 62 .
v_[a<1_62>(1+2 0+ )1 (3.9)

Logo, a Equacao 3.7 pode ser reescrita como:

tp
A¢ = 3, /MS(;L_@)VP sim?/o (t; — 7)(1 4 2ecos 6 + €2)/2 Aydr. (3.10)

Se a deflexao for impulsiva, considera-se que A; = §(t — t;,)AV, em que 6(t — t;)
é a funcao Delta de Dirac, também conhecida como funcao impulso. Dessa forma,

chega-se em:

a(l+2ecosf; +e€2) .
A( = AV't; A1
¢ SJ 51— ) V, sin AV, (3.11)

onde #; indica a anomalia verdadeira do asteroide no instante da interceptacao.

Utilizando a Equacao 3.5, pode-se chegar a:

b= \/(CMOID + AQ)? + &irorps (3.12)
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em que (yrorp € Envorp indicam as coordenadas da MOID no b-plano para o instante
da colisao, ou seja, as coordenadas do asteroide no b-plano caso nao defletido. Com
a magnitude de b determinada, basta utilizar a Equacao 3.6 para se obter o desvio

em relagao ao centro da Terra.
3.1.4 Modelo analitico de Vasile e Colombo

O modelo proposto por Vasile e Colombo (2008) é mais geral que o de Izzo (2007),
pois, considera a perturbacao em todos os elementos orbitais do asteroide. Toda-
via, possui o inconveniente de que sua simplicidade se aplica somente a técnicas
impulsivas, necessitando de integracao numérica caso se considere uma deflexao de

baixo-empuxo.

O desvio na MOID apé6s uma deflexdo ¢ calculado por Vasile e Colombo (2008)
como:

A = [533 ST (5SN}T, (3.13)

onde dsg, dst e dsy sdo as coordenadas em RTN, conforme dado pelas Equagoes

A.2. Elas podem ser aproximadas, conforme descrito em Vasile e Colombo (2008),

como:
in 6
0s, mﬁda + w(SM — acosByorpoe, (3.14a)
a 7
in 6
oSt %;(1 + ecos Opr0rp) M + Réw + RSHanMOID(Z + ecosOporp)de + R cosiof),
(3.14b)
dsn ~R(sin 0y, p0t — cos 0,0 Sinid0Y), (3.14c¢)

em que e, 7, ) e w sdo a excentricidade, inclinacao, longitude do nodo ascendente e
argumento do periélio do asteroide. A anomalia verdadeira no instante da colisao é
Ororp e o argumento de latitude 03,,;p € calculado como w + 0y07p. Finalmente,

a distancia heliocéntrica na érbita nominal ¢é, utilizando a Equacao 2.18:

a(l—¢?)
- 1+ €COS¢9MO[D.

(3.15)

. - T
E considerado que se aplica um impulso AV = [AVt AV, AV;J ao asteroide,
onde os subscritos t, h e n indicam, respectivamente, coordenadas tangencial, normal

e binormal, apresentadas nas Equacoes A.1.
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Logo, a variacao em cada um dos elementos orbitais pode ser calculada pelas Equa-

¢oes Planetarias de Gauss como:

eaV

2 2
Ja ~ C;VAV;, (3.16a)
1 R .
de Ny [2(6 + cos ;) AV, — — sin QiAVn} , (3.16b)
a
0"
5i zRCZS LAV, (3.16¢)
l
50 RO Ay (3.16d)
h sin
1 in 07 cos
bu ~— |25 BAV; + <2e + 8 o ei) AVn} _ BRsinbicosi (3.16¢)
e a hsin
Vi—eé 2
M~ V2O l? (1 + (6R> sin B:AV; + 2 cos eiAvnl +ont;,  (3.161)
a a

1 —¢€?)

onde ¢; e 6] indicam a anomalia verdadeira e argumento de latitude no instante

de interceptacgao. A variacdo no movimento médio apresentada na Equacao 3.16f é

_ JHs | Hs
o= /% St (3.17)

O desvio A na MOID pode ser escrito no b-plano segundo as Equacoes 3.4a, 3.4b e

calculada como:

3.4c. Entao, utilizando a Equagao 3.5:

b=/(Cuorp + A¢)? + (Emorp + D) (3.18)

Agora, com a Equagao 3.6 é possivel que se obtenha o desvio ¢ obtido apds a deflexao

do asteroide.
3.2 CaAlculo da trajetéria de impactantes

Nas préximas secoes, se fara a aplicacao dos métodos dantes apresentados a asteroi-
des impactantes. No entanto, serd necessario considerar asteroides virtuais, ja que
nao ha, atualmente, asteroides com grande probabilidade de colisao com a Terra,
segundo o Center for Near Earth Object Studies (CNEOS) do Jet Propulsion Lab-
NASA. Por exemplo, segundo este centro, e enquanto este trabalho é escrito, o as-
teroide com maior probabilidade de impactar a Terra é o asteroide 2010 RF12, com
uma probabilidade de impacto de 4.6% em 5 de setembro de 2095. Por asteroides
virtuais, definem-se os asteroides em que a melhor estimativa de seus elementos os-

culadores, apresentada em uma tabela de efemérides, é minimamente desviada para
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garantir o impacto. Note que essa defini¢do é mais restrita que a de asteroide virtual
utilizada por centros como o CNEOS, que definem asteroides virtuais como aste-
roides que possuem uma probabilidade de impacto maior que certo limiar. Aqui, a
definicao é deterministica, o asteroide com probabilidade de impacto foi selecionado,
e sua melhor estimativa orbital foi minimamente desviada para haver impacto no
modelo dindmico utilizado. Para justificar a necessidade de tal procedimento, cabe
discutir brevemente como a determinacao orbital de um asteroide e as estimativas

de impacto sao realizadas.

A determinagao orbital de um corpo celeste é semelhante ao que se é feito com uma
espaconave. A diferenca reside no fato que para um corpo celeste recém-descoberto, o
qual, notoriamente, nao esta equipado com instrumentos de medicao, a qualidade das
medigoes (ou, utilizando o jargdo da astronomia: observagoes) tende a ser inferior.
As principais formas de observacao de um asteroide sdo através de telescopios Opticos
e radiotelescopios. Ao obter um conjunto de observagoes do corpo, uma regressao
linear utilizando minimos quadrados ponderados é aplicada, para se obter a melhor
estimativa considerando as incertezas das observagoes (FARNOCCHIA et al., 2015).
Uma vez solucionado o problema de determinagao orbital, a questao passa a ser a
de estimar a probabilidade de impacto do asteroide com a Terra, o que ¢ feito pela

propagacao temporal da estimativa e suas incertezas associadas.

Como discutido por Farnocchia et al. (2015), pode-se usar como regra pratica que,
para probabilidades de colisao acima de 0.1%, é possivel aplicar um modelo linear.
Para probabilidades menores, a suposi¢ao de uma distribuicao Gaussiana passa a ser
duvidosa. Nesse modelo linear, a estimativa dos elementos osculadores é utilizada na
trajetoria de referéncia da linearizacao, sendo propagada em conjunto com a matriz
de covariancia advinda da determinacao orbital. Com a matriz de covariancia, é
possivel determinar um elipsoide de confianga sobre a trajetéria de referéncia no
momento de maior aproximagao com a Terra. Como ¢é de se esperar, a suposicao de
linearidade vai perdendo sua validade se a propagacao é feita por varios anos sem
novas observacoes, se a determinagao orbital advém de poucas observagoes ou se
as observagoes possuem imensas incertezas. Para tais casos, é necessario considerar
métodos nao-lineares, que geralmente exigem um elevado tempo computacional de

processamento.

Um desses métodos nao-lineares é a abordagem de Monte Carlo, em que a estimativa
proveniente da determinagao orbital é variada em uma distribui¢do normal conside-

rando sua matriz de covariancia. Esse procedimento é realizado até se formar uma
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populacao de amostras de tamanho N. Todas as amostras sao integradas no periodo
desejado. A probabilidade de colisao é obtida dividindo o nimero de todas as inte-
gragoes que resultaram em colisdo por N. Para mais detalhes em como garantir uma
confiancga razoavel no resultado da probabilidade, outros aspectos como o aumento
da robustez da abordagem, e métodos nao-lineares alternativos, consulte Farnocchia

et al. (2015).

Com essa pequena introducao ao calculo da probabilidade de impacto, nota-se que
a obtencdo de uma trajetéria de impacto realista a partir dos dados do CNEOS 2 é
extremamente complexa e envolveria desvios do escopo deste trabalho. Explica-se:
pouquissimos asteroides se encaixariam na regra pratica para o uso de um simples
modelo linear. Conforme consulta realizada no website do CNEOS em 28 de dezem-
bro de 2021, apenas quatro asteroides apresentam uma probabilidade de impacto
superior ou igual a 0.1%. Como resultado, hé necessidade da utilizagdo de modelos

nao-lineares, que no que lhe concerne resultam em um grande niimero de simulagoes.

Por exemplo, ao se aplicar uma abordagem de Monte Carlo para um asteroide com
probabilidade de impacto P;,, seria necessario em torno de 4/P;,, amostras (FAR-
NOCCHIA et al., 2015). Isso implica em um grande ntimero de simulagoes, na ordem de
dezenas de milhares, milhdes ou dezenas de milhoes. Ainda, dever-se-ia aplicar um
modelo de n-corpos com efemérides e outras perturbagoes (relatividade, pressao de
radiagdo solar, e outras). A jungao de ambos os fatores transformam o processo em
um esfor¢o herctleo de implementagao e tempo computacional de processamento,
desviando este trabalho para o campo da astrometria e comprometendo seu objetivo
e escopo. Além disso, em alguns casos, é desejavel obter uma condigao de colisao
para um asteroide em que nao se ha previsao de impacto, requerendo outra forma

de se obter um asteroide virtual a partir do asteroide real.

Logo, para se obter trajetorias razoavelmente realistas para um grupo de asteroides
selecionados, aqui se utilizarda o modelo simplificado de n-corpos apresentado na
Secao 2.3.2, o CRNBP, com a respectiva correspondéncia de efemérides descrita na
Secao 2.3.2.1. A colisdo serd calculada utilizando métodos de otimizagao. Considera-
se que esta abordagem satisfaz os objetivos dos estudos que serdao apresentados nas
proximas secoes, além de manter certa coeréncia com o asteroide real selecionado e

manter a simplicidade e rapidez na implementagao e tempo de processamento.

O primeiro passo no método aqui utilizado para se obter a trajetéria impactante

2cneos. jpl.nasa.gov/sentry/
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é definir a época de impacto, JD;,, para o asteroide selecionado no website do
CNEOS. Também é selecionado, arbitrariamente, uma época que seja um més antes
da colisdo para se obter os elementos osculadores do asteroide nas tabelas de efe-
mérides do sistema Horizons do Jet Propulsion Lab-Nasa 2, JD = JD;,, — 1 més.
As efemérides dos corpos massivos, todos os planetas do Sistema Solar, utilizadas
para a correspondéncia no CRNBP, segundo a Se¢ao 2.3.2.1, sao selecionadas para
a época de impacto JD;,,. A excecao sao para épocas de colisdo posteriores a 9 de
janeiro de 2100, por conta da indisponibilidade da efeméride de Netuno apds essa
data. Nesses casos, é utilizado a correspondéncia em efemérides dos corpos massivos
para 1 de janeiro de 2100. O sistema fixo das efemérides é o sistema ecliptico de

coordenadas, centrado no Sol, para a época J2000.

No modelo de CRNBP, além de todos os planetas, considera-se o Sol, assumido
como o corpo M; definido na Sec¢ao 2.3.2, enquanto a Terra é decidida como M,. Os
asteroides selecionados, e alguns de seus dados obtidos do website do CNEOS, como
a data de impacto (de onde é possivel obter JD;,,) e o didmetro médio estimado do
corpo, D, sao apresentados na Tabela 3.1. A Tabela 3.2 mostra os elementos orbitais
osculadores, para cada um desses asteroides selecionados, bem como sua respectiva
época, JD, obtidos do sistema Horizons do Jet Propulsion Lab-NASA.

Apés a obtencao desses dados, transformagoes necessarias sao realizadas para trans-
formar os dados de efeméride do asteroide para coordenadas no sistema sinédico do
CRNBP e unidades candnicas. Com isto, monta-se um problema de otimizacao em

que a funcdo custo a ser minimizada é:

T(T) =6 = [|7x tim, Pvos tx) — poltan)|] (3.19)

onde, mantendo a coeréncia com a Segao 2.3.2, pn(tim, Pno,tn) indica a posigdo
do asteroide no instante do impacto t;,,, sendo a época JD,, transformada em
unidades canodnicas e conforme as defini¢oes na Secao 2.3.2.1. Define-se também:
PNO = ﬁ(f) : RS — R3, onde pyo representa a condicdo inicial no sistema sinddico e
unidades candnicas, para o tempo inicial t = ¢ (obtido de JD, veja Se¢ao 2.3.2.1),
e g representa uma funcao que transforma o vetor de elementos orbitais osculadores,
[ = [a e i Q w M T, para o sistema sinddico e unidades candnicas. O vetor

p2(tim) indica a posigdo da Terra no instante t,,.

Logo, neste primeiro problema de otimizacao, deve ser minimizada a distancia entre o

3ssd. jpl.nasa.gov/horizons/
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Tabela 3.1 - Dados dos asteroides selecionados como impactantes, obtidos do website do
CNEOS (cneos. jpl.nasa.gov/sentry/). Asteroides sem probabilidade de
impacto, Pjm, significa que ndo ha nenhuma previsao de impacto com a Terra
e os dados considerados como impacto sdo para a maior aproximag¢do com a
Terra, obtidos no Small-Body Database Lookup do Jet Propulsion Lab-NASA
(ssd.jpl.nasa.gov/tools).

Asteroide Data de impacto Py, (%] D [m]
2005 ED224 11.35-03-2023 0.0002 54
2008 EX5 09.02-10-2072 0.0027 59
2008 UB7 01.40-11-2063 0.00078 58
2009 JF1 06.34-05-2022 0.026 13
2010 RF12 05.99-09-2095 4.6 7
2015 JJ 07.26-11-2111 0.0021 130
2020 VW 02.87-11-2074 0.36 7
2021 EU 29.12-08-2056 0.0034 28
3200 Phaethon 14.45-12-2093 - 6250

Fonte: JPL-NASA (2021).

asteroide e a Terra no instante J D,,,, utilizando o CRNBP, para garantir o impacto.
Para tanto, é utilizado um algoritmo genético que faz uma busca global de solugoes
até que o impacto seja garantido. Algoritmo genético é um método de otimizagao
meta-heuristico que, ainda que nao garanta a obtencao do minimo global, consegue
realizar a exploragao de um amplo espago de projeto ao utilizar conceitos biologicos
que operam na sele¢ao natural, como mutagao, crossover e selegao. A funcao ga() do
MATLAB® ¢ utilizada para este fim. Normalmente, a otimizacio é performada mais
de uma vez, até se encontrar uma solugao arbitrariamente proxima dos elementos

osculadores apresentados na Tabela 3.2 para o respectivo asteroide.

Apos a etapa com o algoritmo genético ser finalizada, a solucdo, ou conjunto de
solugoes, obtida é utilizada como palpite inicial em um segundo problema de oti-
mizacao. Esta otimizacao ¢ um problema de programacao nao-linear que possui a

seguinte fungao custo a ser minimizada:

J (L) = [[W(T* - L), (3.20)


cneos.jpl.nasa.gov/sentry/
ssd.jpl.nasa.gov/tools

em que r* representa os elementos osculadores da Tabela 3.2 ¢ W € R®*6 ¢ uma
matriz diagonal de ponderacao entre os diferentes elementos orbitais. Além disso, é

imposta a seguinte restricao nao-linear:

L. S .
0=— HpN(tim7pN07tN) - pZ(tzm>H < 17 (321)
Pa
em que pg é o raio da Terra, em unidades canénicas, o que implica que o desvio §

na Equacao 3.21 esta representado em unidades de raios terrestres.

Portanto, a condicao 6 < 1, do segundo problema de otimizagao, impde como res-
tricao a existéncia da colisao no instante ¢;,. J& a nova funcao custo da Equacao
3.20, garante a busca por elementos osculadores do asteroide virtual préximos ao do
real. Para a solugdo desse problema de otimizacao é utilizada a funcao fmincon()
do MATLAB®, que utiliza um método de ponto interior (também conhecido como
método de barreira). E considerado que a matriz diagonal de ponderacio, Equa-
¢ao 3.20, possui os seguintes valores: W = diag ([1000 1000 100 1 1 1D O
maior peso ao semi-eixo maior, excentricidade e inclinacao se justifica pelo fato de
serem os elementos mais tteis para os astronomos (NESVORNY et al., 2015), sendo

frequentemente usados para classificagdo e analise de familias de asteroides.

Os elementos osculadores dos asteroides virtuais, garantindo o impacto com a Terra
e mantendo minima discrepancia em relagdo ao asteroide real, ao fim de todo o
processo, sao apresentados na Tabela 3.3. As Figuras 3.3 a 3.11 mostram a trajetéria
dos asteroides virtuais até 50 anos antes da colisao com a Terra, no sistema fixo das

efemérides.

Vale notar que todos os asteroides virtuais selecionados, excetuando o 2015 JJ e
o 3200 Phaethon, provavelmente nao possuem magnitude para causar uma escala
de destruicao em que a solugdo mandatéria seria a deflexdo do corpo. Como argu-
mentado por Harris et al. (2015), é possivel que para asteroides com menos de 100
m de didmetro, a acao da defesa civil seja suficiente. Essa é a melhor solucao, em
geral, para asteroides com didmetro inferior a 30 m, como ¢é o caso do 2009 JF1,
2010 RF12, 2020 VW e 2021 EU, checar Tabela 3.1. No pior dos cenarios, em condi-
¢Oes excepcionais, esses asteroides produziriam um episédio como o de Chelyabinsk
(asteroide estimado de cerca 20 m de didmetro (POPOVA et al., 2013)) ou Tunguska
(asteroide por volta de 40 m (HARRIS et al., 2015)), e o deslocamento populacional

tenderia a ser uma solugao viavel.

Os asteroides 2005 ED224, 2008 EX5 e 2008 UBT ja passam a ser mais preocupantes,
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Figura 3.3 - Trajetéria do asteroide virtual 2005 ED224, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A érbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merctrio a Marte

em preto.
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z ! _o
505 ;

0 ~

-1 0
X [AU] X [AU]

o

(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

Figura 3.4 - Trajetoria do asteroide virtual 2008 EX5, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A 6rbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merciirio a Marte

em preto.

1
0.5 / \
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(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

podendo produzir um evento como o de Tunguska em uma escala mais violenta.
Dependendo da regiao de impacto, poderia dificultar o deslocamento populacional,
além de custos ou danos economicos exorbitantes. Para esses casos, ja passaria a
valer a tentativa de uma deflexdo (HARRIS et al., 2015). Um asteroide como o 2015

JJ, cerca de 100 m de didmetro, poderia causar tsunamis e possivelmente muitas
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Figura 3.5 - Trajetéria do asteroide virtual 2008 UB7, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A érbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merctrio a Marte
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em preto.

(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

Figura 3.6 - Trajetoria do asteroide virtual 2009 JF1, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A 6rbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merciirio a Marte

em preto.

Y [AU]

0
-0.5

0 1

2 4
X [AU]

(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

mortes, passando a ser necessaria uma tentativa de deflexdo. No caso de asteroides
com mais de 1 km de diametro, como ¢é o caso do 3200 Phaethon, o completo colapso

civilizacional é uma possibilidade. Felizmente, mais de 90% de todos os NEOs com

4

mais de 1 km de didametro ja foram descobertos *, e o tnico que possui alguma

‘cneos. jpl.nasa.gov/stats/
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Figura 3.7 -

Figura 3.8 -
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Trajetéria do asteroide virtual 2010 RF12, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A érbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merctrio a Marte

em preto.
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Trajetéria do asteroide virtual 2015 JJ, simulada no CRNBP até 50 anos antes
do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e conforme
o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A o6rbita circular da Terra
no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merctrio a Marte em

preto.
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Fonte: Producao do autor.

probabilidade de impacto com a Terra é o 1950 DA, em 2880, P = 0.012%.
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Figura 3.9 - Trajetoria do asteroide virtual 2020 VW, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A 6rbita circular da
Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Merciirio a Marte

em preto.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 3.10 - Trajetéria do asteroide virtual 2021 EU, simulada no CRNBP até 50 anos
antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol e
conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A 6rbita circular
da Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Mercurio a

Marte em preto.
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(a) Visao 3D (b) Projecdo na ecliptica
Fonte: Producao do autor.
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Figura 3.11 - Trajetéria do asteroide virtual 3200 Phaethon, simulada no CRNBP até 50
anos antes do impacto com a Terra, descrita no sistema fixo centrado no Sol
e conforme o sistema ecliptico de coordenadas para J2000. A orbita circular
da Terra no CRNBP é representada em vermelho, enquanto de Mercurio a

Marte em preto.
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Fonte: Producao do autor.
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3.3 Deflexao impulsiva 6tima

Utilizando o modelo analitico da Secao 3.1.4, aqui se calculara o impulso 6timo para
se defletir um asteroide em rota de colisao com a Terra. Tal estudo nao se constitui
em novidade cientifica per se, visto que varios autores ja o exploraram utilizando
diferentes abordagens e oferecendo valiosas analises qualitativas dos efeitos dina-
micos esperados. No entanto, por completude, este é um passo fundamental para

compreensao de abordagens posteriores.

A deflexao impulsiva é a técnica de deflexdo mais desenvolvida na literatura. A ra-
za0 € ser a mais exequivel do ponto de vista tecnolégico atual, despertando grande
interesse e ansia por desenvolvimentos. Além disso, a disponibilidade de formula-
¢Oes analiticas, que oferecem uma boa descri¢ao do fenémeno fisico, permitem uma
facilidade de estudo. Nao a toa, diversas formulacoes analiticas ja foram desenvol-
vidas para a deflexdo impulsiva, e com uma aplicacdo abundante para obtencao de

impulsos 6timos.

Park e Ross (1999) formulam um problema de otimizac¢ao para encontrar o impulso
minimo para defletir um asteroide utilizando um problema planar de dois corpos.
Em linhas gerais, é encontrado que o impulso 6timo deve ser aplicado no periélio da
6rbita do asteroide. Além disso, mostram que para tempos maiores de interceptagao
o impulso tende a ser paralelo a velocidade orbital do asteroide. Conway (2001)
expande o problema de otimizagao para o caso tridimensional, e considera uma
intercepta¢do pouco antes (menos que um ano) da colisdo prevista. Seus resultados
confirmam que, para uma interceptacao préoxima da colisao prevista, a componente
binormal do impulso passa a ter maior relevancia, e mostra que a componente normal

nao é otima.

Uma aproximagao de terceiro corpo é adicionada por Ross et al. (2001), que expan-
dem o trabalho de Park e Ross (1999) considerando o efeito gravitacional da Terra
no momento da colisdo. E encontrado que o impulso 6timo ao se considerar a atracio
gravitacional da Terra tem um aumento significativo, especialmente para asteroides
que possuam um semi-eixo maior proximo de 1 AU. O porqué disso é facilmente
explicado pelo fato de que esses asteroides possuem uma energia orbital muito pro-
xima da Terra. Ou seja, normalmente possuem uma velocidade de aproximacao com
a Terra menor, fazendo com que sofram maiores efeitos de sua atragao gravitacional.
Park e Mazanek (2003), enfim, sintetizam todos essas abordagens anteriores (atra-
¢ao gravitacional da Terra no momento da colisao, caso tridimensional, diferentes

tempos de interceptacao) e confirmam os achados gerais dos outros estudos.
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Estudos posteriores, como o de Vasile e Colombo (2008), vém nessa sequéncia de
estudos sobre impulso 6timo, aperfeicoando as equacoes analiticas e confirmando
aqueles resultados. Nesse contexto, cabe ressaltar o trabalho de Carusi et al. (2002),
que faz uma pequena comparacao com uma otimizagao utilizando um modelo de n-
corpos com efemérides. Carusi et al. (2002) mostram que os efeitos de outros corpos
pode alterar consideravelmente o impulso 6timo necessario, ainda que nao adentrem
nas razoes, detalhes e circunstancias em que se da essa alteragao. Isto constitui
novidade deste trabalho, que serd apresentada na Secao 3.5. Por agora, cumpre
mostrar a previsao de impulso 6tima, utilizando o modelo analitico da Secao 3.1.4,

para os asteroides virtuais selecionados.

O problema de otimizagao aqui serd o de minimizar o impulso aplicado ao asteroide.
Ou seja:
J(AV) = ||AV]]. (3.22)

Além disso, é adiciona a restricdo nao-linear:
0=1, (3.23)

significando que o impulso 6timo serd obtido para desviar o asteroide por apenas um
raio terrestre. Nota-se que, nessa aplicacao, é considerado que &y0rp = Cvorp = 0,
visando padronizar a comparacao entre as diferentes deflexoes, retirando o efeito
dado a asteroides que impactariam a Terra mais distantes de seu centro. Para a

solucao desse problema de otimizacio é utilizada a funcao fmincon() do MATLAB®.

As Figuras 3.12 a 3.20 mostram o resultado da otimizagao para os diferentes aste-
roides virtuais da Tabela 3.1. As componentes do vetor AV mostradas sio a tan-
gencial, , binormal, 7, e normal, h (veja Apéndice A). Estas sao respectivamente
representadas pelas cores azul, laranja e amarelo. Além disso, a magnitude de AV &
representada por uma linha tracejada preta. Os quadros com a denominagao “(a)”
mostram os impulsos 6timos obtidos para uma deflexdo que ocorre até 50 anos antes
do impacto previsto. Os quadros apresentados como “(b)” mostram os resultados
até um periodo orbital do asteroide antes do impacto. Antes de prosseguir a ana-
lise, cabe chamar atencao ao fato de que aproximando do tempo de interceptagao
t; = 0, nota-se em alguns casos a perda da suavidade da curva de impulso 6timo. Isso
se deve a casos particulares em que o otimizador teve dificuldade de convergéncia,

facilmente identificados pela nao-naturalidade da curva.

Um fato notével, como ja discutido em trabalhos anteriores (CARUSI et al., 2002;
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Figura 3.12 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2005 ED224 por um raio terrestre,
com tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.13 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2008 EX5 por um raio terrestre, com
tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Fonte: Producao do autor.

PARK; MAZANEK, 2003; VASILE; COLOMBO, 2008), é a dominancia da componente
tangencial para um impulso 6timo. Como se vé em todos os quadros “(a)”, para
tempos de interceptacao longos, a componente tangencial nao sé é dominante como,
em termos praticos, o impulso 6timo é completamente tangencial. Para tempos de
interceptacao mais proximos da colisdo prevista, cerca de um ou dois periodos do
asteroide, constata-se alguma relevancia da componente binormal. Este efeito é par-
ticularmente mais acentuado em asteroides que apresentam uma excentricidade ele-
vada, chegando préximo ou ultrapassando a componente tangencial, como o caso
dos asteroides 2005 ED224, 2009 JF1, 2021 EU e 3200 Phaethon, como se nota,

74



Figura 3.14 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2008 UB7 por um raio terrestre, com
tempo de interceptacao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Figura 3.15 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2009 JF1 por um raio terrestre, com
tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Fonte: Producao do autor.

respectivamente, nas Figuras 3.12(b), 3.15(b), 3.19(b) e 3.20(b).

Das figuras, também se nota o comportamento periédico do impulso 6timo. Isso esta
intimamente relacionado ao periodo do asteroide. Os picos nas curvas correspondem
a periodos em que o asteroide encontra-se em seu afélio. Os vales sdo instantes em
que a deflexdo ocorre quando o asteroide esta em seu periélio. Portanto, com uma
simples inspecao das figuras, é patente a vantagem da deflexdao se dar no periélio
da orbita do asteroide. Como se esperaria, esse comportamento é mais acentuado
nos asteroides com uma maior excentricidade, como o 2005 ED224, 2009 JF1, 2021
EU e 3200 Phaethon, Figuras 3.12(a), 3.15(a), 3.19(a) e 3.20(a). Asteroides com
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Figura 3.16 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2010 RF12 por um raio terrestre,
com tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Figura 3.17 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2015 JJ por um raio terrestre, com
tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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menor excentricidade, como é o caso do 2015 JJ, Figura 3.17(a), apresentam menor

discrepancia entre vales e picos.

Mais um fato a se constatar é a grande vantagem de se defletir um asteroide com um
longo tempo antes da colisao prevista. Nos casos aqui apresentados, considerando
uma deflexdo no periélio do asteroide em tempos de interceptagao acima de 10 anos,
pode-se dizer que uma deflexao de cerca de 1 cm/s ou menos é suficiente para defletir
o asteroide por um raio derrestre. Enquanto, para deflexdes proximas do impacto,
inferior a cerca de 10 anos, ha um grande aumento do impulso a ser aplicado. Esse

aumento chega a atingir uma ordem de dezenas de cm/s, com o caso mais extremo
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Figura

AV [em/s]

3.18 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2020 VW por um raio terrestre, com
tempo de interceptacao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Figura 3.19 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 2021 EU por um raio terrestre, com
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sendo do 2020 VW, Figura 3.18(b), atingindo por volta de 40 cm/s para uma deflexao

0.6 anos antes do impacto, ou 80 cm/s para poucos dias antes do impacto.

Destaca-se também dois casos que, ainda que haja um grande aumento préximo ao

impacto, é bem inferior aos dos outros asteroides. Ambos os casos sao os asteroides

2005

ED224 e 2021 EU, Figuras 3.12(b) e 3.19(b), em que o impulso étimo préximo

do impacto fica na ordem de 10 cm/s. Isso é facilmente explicado por serem os dois

asteroides com maior semi-eixo maior e bastante excéntricos, tendendo a produzir

maiores velocidades de aproximacao com a Terra. Uma maior velocidade de aproxi-

macao implica em menores efeitos da focalizacdo gravitacional terrestre. Ademais,
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Figura 3.20 - Impulso 6timo para defletir o asteroide 3200 Phaethon por um raio terrestre,
com tempo de interceptagao t; até 50 anos antes do impacto com a Terra.
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Fonte: Producao do autor.

utilizando a Equacao 3.11, sendo analiticamente mais simples, nota-se que o desvio
obtido é diretamente proporcional ao semi-eixo maior e excentricidade °. Ou seja, o

desvio tende a ser maior para asteroides com Orbitas maiores e mais excéntricas.

Além disso, como ja discutido por Park e Mazanek (2003), a relevancia da compo-
nente normal é quase que completamente nula, excetuando o caso do asteroide 2005
ED224, Figura 3.12(b), destacando-se dos demais por sua alta inclinacdo, e ainda
assim cerca de 6 ou 8 vezes inferior a magnitude das componentes tangencial e binor-
mal. Outro aspecto que chama atencao nas figuras sdo as componentes do impulso
4timo serem todas negativas. Porém, como ji discutido em outros estudos (PARK;
ROSS, 1999; PARK; MAZANEK, 2003), existem duas solugoes étimas, sendo uma igual
a outra na magnitude das componentes, porém em sentido vetorial contrario. Aqui
optou-se pelas componentes majoritariamente negativas por uma questao de clareza

nas figuras.

Ainda que o impulso 6timo tenha duas solugoes igualmente 6timas, uma maior van-
tagem tende a ser obtida com um impulso em sentido contrario ao da velocidade do
asteroide se a técnica de deflexdo escolhida for por impacto cinético. Ja que dessa
forma tende a se obter uma maior velocidade da espagonave impactante com relagao
ao asteroide. Considere a Equacao 1.2, se vé facilmente que o impulso aplicado é di-
retamente proporcional a velocidade relativa da espagonave impactante. No entanto,

impoe-se ressaltar que tais casos, colisoes frontais com o asteroide, sdo extremamente

5Para o caso da excentricidade, note que o denominador v/1 — 2 diminui para maiores valores
de e. Portanto, A(, de fato, cresce seguindo e.
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improvaveis de se tornarem viaveis.

A maioria esmagadora dos NEAs descobertos até hoje possuem uma érbita prograda.
De fato, consultando a ferramenta small-body database query do JPLS, nota-se que
apenas 7 NEAs possuem uma Orbita retrograda. Portanto, é bem provavel que uma
deflexdo, caso aconteca, se dé aplicada a um asteroide que apresenta uma Orbita
prograda. Logo, caso fosse efetuada uma colisao frontal, seria muito provavel que a
espagonave seja o corpo em Orbita heliocéntrica retrograda. Todavia, uma espago-
nave que deixa a Terra objetivando uma orbita retrégrada, teria de despender uma
quantidade enorme de combustivel visando cancelar os cerca de 30 km/s da érbita
terrestre, além de outras queimas para obter e ajustar a trajetoria desejada para a

colisao.

Para intuicao da magnitude de variaveis e desafios impostos em uma deflexao por im-
pacto cinético, faz-se agora algumas aproximacodes. Assuma a matriz § da Equacgao
1.2 como um escalar. Além disso, considere que os asteroides utilizados neste traba-
lho sdo perfeitamente esféricos e podem possuir diferentes densidades de o = 1380
kg/m3, o0 = 2710 kg/m?, ou 0 = 5320 kg/m? 7, permitindo a estimativa da massa
para o didmetro de cada asteroide, Tabela 3.1. Ainda, considere que a espagonave
possui uma massa m = 1000 kg e que a velocidade relativa da espagonave no im-
pacto é de 10 km/s, pouco mais dos cerca de 7 km/s da missao DART (CHENG et al.,
2015). Com essas consideragoes, a Equagao 1.2 é utilizada para se obter a magnitude

de AV esperada para os asteroides virtuais aqui considerados.

A Tabela 3.4 mostra os diferentes impulsos obtidos com essas consideragoes em cada
um dos asteroides virtuais selecionados, assumindo diferentes valores de o e de [3.
Além disso, é apresentado o valor de 0.1v.s., sendo uma regra pratica simples e
comumente adotada como critério para se evitar a fragmentacao do asteroide. A
quantidade v.s. indica a velocidade de escape na superficie do asteroide. Vale notar
que, como alerta Cheng (2017), essa regra pratica nao funciona bem em alguns
casos, e que as varias propriedades do asteroide devem ser consideradas para uma
melhor estimativa. Por exemplo, Cheng (2017) mostra que para asteroides acima
de 300 m a velocidade de impacto pode chegar proxima da velocidade de escape,

sem o desmembramento do asteroide. No entanto, para fins de estimativa e nogao

6ssd.jpl.nasa.gov/tools/

"Valores escolhidos segundo estimativas de densidade média de Krasinsky et al. (2002) para
asteroides de tipos C, S e M, respectivamente. Os tipos C, S e M correspondem com a classificacao
taxonomica de Bell et al. (1989), e designam, respectivamente, asteroides carbondceos, silicatos e
metalicos.
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de grandezas, considera-se que a regra de 0.1 da velocidade de escape é adequada.

Tabela 3.4 - Diferentes impulsos estimados para os diferentes asteroides virtuais, em cm/s.
As colunas 0.1ves. indicam o limite de impulso que pode ser aplicado sem a

fragmentagdo do asteroide, também em cm/s.

Asteroide o = 1380 kg/m? o = 2710 kg/m? o = 5320 kg/m?
B=15 =3 0lvee B=15 B=3 0lvge LF=15 =3 0.1ves
2005 ED224 13.18 26.37  0.24 6.71 1343  0.33 3.42 6.84 047
2008 EX5 10.11 20.22  0.26 515 1029  0.36 2.62 524  0.51
2008 UB7 10.64 21.28  0.25 542  10.84  0.36 2.76 5.52 0.5
2009 JF1 944.3  1888.6  0.06 481.01  962.02  0.08 245.06 490.13  0.11
2010 RF12 6027.96 12055.93  0.03 3075.66 6151.31  0.04 1568.31 3136.62  0.06
2015 JJ 0.94 1.89  0.57 0.48 0.96 0.8 0.25 049  1.12
2020 VW 6027.96 12055.93  0.03 3075.66 6151.31  0.04 1568.31 3136.62  0.06
2021 EU 9456  189.12  0.12 4815  96.31  0.17  24.53  49.06  0.24
3200 Phaethon 0 0 2745 0 0 3847 0 0 539

Fonte: Producao do autor.

Como se nota na Tabela 3.4, uma deflexdo por impacto cinético consegue defletir
com facilidade, por dezenas, ou mais, de centimetros por segundos, varios dos as-
teroides virtuais. No entanto, cuidado especial deve ser tomado se nao se almeja a
fragmentacao do corpo, como se observa pela estimativa de limite das colunas de
0.1v¢s.. Caso o leitor tenha interesse, é simples, por meio da tabela, calcular a de-
flexdo para outras velocidades relativas da espaconave impactante. Se a curiosidade
pede uma estimativa para quando v = 1 km/s, basta multiplicar os AV's por 0.1.

Se v = 20 km/s, multiplique por 2.

No caso de uma deflexdo por explosao nuclear, o quadro tende a ser mais complexo e
de dificil simulagdo. A comecar pela variedade de métodos que podem ser emprega-
dos utilizando uma explosao nuclear. A deflexdo pode se dar pelo impacto direto de
uma espagonave portando o artefato, o rendezvous da espagonave com o asteroide e
alojamento do artefato objetivando fragmentacao, ou rendezvous e explosao em pro-
ximidade para que ejecao de material produza a mudanca de velocidade necessaria.
Em cada um desses casos, uma modelagem complexa da explosao e sua interagao

com o asteroide é necessaria.
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Também para fins de informacao ao leitor das grandezas esperadas, utiliza-se a Fi-
gura 3.21, obtida por Gennery (2004), para estimar a grandeza esperada de uma
deflexao por explosao nuclear em proximidade do asteroide, a determinada altitude.
Nessa categoria de deflexdo, o objetivo é que a irradiacdo de néutrons evapore ma-
terial da superficie do asteroide, o qual sera ejetado, e produzira a mudanca de
velocidade desejada. Na Figura 3.21, é mostrada a maxima quantidade de movi-
mento adicionada a um asteroide composto de diéxido de silicio, assumindo 50% de
porosidade, ® e a altitude correspondente da fonte de néutrons sobre sua superficie,
em funcao da energia de néutrons irradiada. Todos normalizados pelo diametro do

asteroide.

Assumindo uma energia de irradiagado de néutrons equivalente ao do artefato nuclear
B53, cerca de 3.8 x 10 J (GENNERY, 2004), o maior j4 produzido pelos Estados
Unidos da América, a Tabela 3.5 é construida por inspe¢ao da Figura 3.21. Note que
a energia assumida na inspecao da figura também é apresentada, pois, foram neces-
sarias aproximacoes. Como se nota na tabela, a detonacao nuclear em proximidade
consegue produzir uma maior mudanga de velocidade do que o impacto cinético, da
ordem de metros por segundo. Ainda assim, um corpo como o 3200 Phaethon nao é
defletivel por essa técnica, com uma alteragdo da ordem de dezenas de micrometros
por segundo apenas. Uma deflexao por esse método é mais ttil para corpos de algu-
mas centenas de quiléometros de diametro, especialmente para tempos pequenos de
interceptacao. Esse fato é ilustrado considerando um asteroide de 500 m de diame-
tro, o qual poderia ser impulsionado por essa técnica, com todas as consideragoes

feitas até aqui, por 4.3 cm/s.

Frisa-se aqui, mais uma vez, que essas sa0o apenas aproximacgoes grosseiras para en-
tendimento do leitor das grandezas e desafios envolvidos. Como exemplo o caso da
explosao nuclear, muitos outros aspectos precisam ser considerados, como advertem
IV et al. (2021) para a detonagdo em proximidade, ou Wie (2013) para um impac-
tante nuclear. Além disso, como o objetivo deste trabalho é o aspecto dinamico e
operacional de uma deflexao, ndo convém entrar em detalhes em técnicas de deflexao
em especifico. Também, porque trabalhos sobre cada uma das técnicas, e compara-
¢oOes entre elas, ja possuem uma producgao vastissima na literatura. Para detalhes em
cada uma das formas de deflexdo, indicam-se referéncias apresentadas no Capitulo
1. Para comparagoes entre as diferentes formas de deflexao cita-se: Sanchez et al.
(2009), Cuartielles (2009), Weisbin et al. (2015), Thiry e Vasile (2017), Anthony e

8A densidade do diéxido de silicio é de cerca de 2650 kg/m?®. Assumir uma porosidade de 50%,
equivale a uma densidade de 1325 kg/m?, mais compativel com um asteroide do tipo C do que S.
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Emami (2018) e Sanchez-Lozano et al. (2020).

Figura 3.21 - Maxima quantidade de movimento adicionada a um asteroide composto de
diéxido de silicio com 50% de porosidade (escala & esquerda) e altitude cor-
respondente da fonte de néutrons sobre sua superficie (escala & direita) em
funcdo da energia de néutrons irradiada. Todos normalizados pelo didmetro
do asteroide.
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Fonte: Gennery (2004).

3.4 Deflexao de baixo-empuxo 6tima

Para obten¢ao do empuxo étimo em uma deflexdo de baixo-empuxo, aqui se utilizard
a Equacao 3.10. Ainda seria possivel utilizar o modelo de Vasile e Colombo (2008),
porém isso implicaria em mais equacoes a serem resolvidas numericamente. Além
disso, a discrepancia entre os dois métodos tenderia a ser pequena para tempos de

interceptacao longos, sendo justamente os viaveis em deflexdes de baixo-empuxo.

Sera considerado que o empuxo aplicado é constante durante toda a deflexdo. Ou

seja:

a

R )

tp
AV, sin&/ (t: — 7)(1 + 2ecos f + *)V2dr. (3.24)
0
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Tabela 3.5 - Dados tomados da Figura 3.21 para maximo de alteragdo da quantidade de
movimento utilizando uma explosdo nuclear em proximidade a cada um dos

asteroides virtuais selecionados.

Asteroide D [m] E/D?[J/m? h[m] AV [m/s]
2005 ED224 54 1 x 10 10.8 10.7
2008 EX5 59 - 11.8 9.8
2008 UB7 58 - 11.6 9.9
2009 JF1 13 1 x 102 3.9 221.8
2010 RF12 7 - 2.1 411.8
2015 JJ 130 2 x 1010 13 1.7
2020 VW 7 1 x 102 2.1 411.8
2021 EU 28 5 x 101 5.6 12.9
3200 Phaethon 6250 1 x 107 18.75 3.5 x107°
Asteroide 500 m 500 1 x 10° 10.0 4.3 x 1072

Fonte: Producao do autor.

Entao, o problema de otimizacao consistird em minimizar a funcao custo:

J(At) = ’At|7 (325)

sujeita a restricao nao-linear:

§=1, (3.26)

em que, de novo, é assumido &yr0rp = Cvorp = 0, visando padronizar a comparagao

entre a deflexdo dos diferentes asteroides.

Para a solucao desse problema de otimizacao, ¢ mais uma vez utilizada a fungao
fmincon() do MATLAB. Como a Equagao 3.24, mesmo com as simplificagoes, ainda
nao é solucionavel analiticamente, sera utilizado um método de quadratura adapta-
tiva global para solugdo da integral com a funcao integral(), também do MATLAB.
Além disso, para a apresentacao dos resultados, como a magnitude de A; por si é

de dificil visualizagao fisica, serd diretamente considerado que a técnica de baixo-
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empuxo utilizada é o trator gravitacional. E entao:

Gm
em que m € a massa da espaconave e d sua distdncia até o centro de massa do
asteroide. A escolha de representar os resultados pelo trator gravitacional se da,
principalmente, por ser a técnica de baixo-empuxo em estagio mais tecnologicamente

viavel (BOARD et al., 2010).

As Figuras 3.22 a 3.30 mostram os resultados das simulagoes para cada um dos
asteroides virtuais. Nelas, uma linha tracejada indica o raio do asteroide, segundo o
diametro apresentado na Tabela 3.1, enquanto as curvas coloridas com linhas séli-
das indicam o 6timo encontrado, para diferentes valores de massa m da espagonave
defletora. Consideram-se massas de 1, 5, 10, 50 e 100 toneladas. O valor de 1 to-
nelada corresponde com uma significativa monta das espaconaves interplanetarias
jé langadas, inclusive proximo da massa seca da OSIRIS-REx, que explorou o as-
teroide Bennu (ANTREASIAN et al., 2016). J4 a magnitude de 100 toneladas é da
mesma ordem de grandeza do antigo lancador Saturn V. E considerado que a massa
da espagonave permanece constante durante toda a operacao, o que é irrealista, ja
que a espagonave fard uso constante de seus propulsores para manter sua estagao
de voo pairado (hover). No entanto, para os fins deste trabalho, é uma aproximacao
suficiente. Vale ressaltar que nao é necessario que a espagonave seja lancada da Terra
j4 portando essa quantidade de massa. E possivel o uso de um trator gravitacional
melhorado, em que a espagonave é equipada com dispositivos para coletar rochas do
proprio asteroide a ser defletido para aumentar sua massa (MAZANEK et al., 2015).
Todavia, isso envolveria um aumento consideravel da complexidade operacional da

espaconave.

Nas figuras, uma linha tracejada vermelha indica o raio do asteroide, mostrando
a regiao da solucao otima que seria inviavel para um trator gravitacional. No en-
tanto, cabe ressaltar que, mesmo que em tese uma espagonave possa operar bem
proximo do asteroide, ha na pratica muitas restrigoes requerendo limites adicionais.
Primeiro, os asteroides nao sao perfeitamente esféricos, e provavelmente a espago-
nave deveria manter uma altitude maior para evitar a colisdao com um dos lobos
do asteroide. Além disso, quanto mais proxima do asteroide, maior necessidade de
automacao das fungoes da espagonave, em um ambiente altamente complexo e com
dificil previsibilidade. Ainda, a ejecao de material da superficie do asteroide, como
ja observado pela sonda OSIRIS-REx no asteroide Bennu (LAURETTA et al., 2019),
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pode exigir que o trator gravitacional mantenha uma maior distancia do corpo. Por
fim, a propria pluma de exaustao dos propulsores pode induzir a ejecao de material
do corpo, exigindo que a espaconave mantenha certa distancia, para nao apontar
os propulsores para a superficie do corpo e evitando danos. Este tipo de cuidado é
representado na Figura 3.31 pelo angulo ¢ das plumas dos propulsores. Lu e Love
(2005) propoem que a espagonave deve manter uma distancia para o centro de massa
de 1.5 raios do asteroide. Nas figuras prefere-se adotar apenas o raio do asteroide,
ja que dependendo do desenvolvimento tecnolédgico e especificidades do asteroide a

distancia minima de operacao pode ser maior ou menor.

Figura 3.22 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2005 ED224, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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t; years]

Fonte: Producao do autor.

Como apresentado nas Figuras 3.22, 3.23 e 3.24, asteroides virtuais 2005 ED224, 2008
EX5 e 2008 UB7, respectivamente, percebe-se que um trator gravitacional com massa
como uma espagonave comum (1 tonelada) ja conseguiria defender o planeta de um
“evento Tunguska mais violento”, se houver cerca de 20 anos antes do impacto para
interceptacgao do alvo. Para impactantes menores, como o 2009 JF'1, 2010 RF12, 2020
VW e 2021 EU (respectivamente, Figuras 3.25, 3.26, 3.28, 3.29), tenderia a ser viavel
uma deflexdo com poucos anos para interceptacao. Todavia, como esses asteroides
nao conseguiriam produzir mais que um caso Cheliabynsk ou “Tunguska moderado”,
agoes de defesa civil seriam suficientes no caso de impacto (HARRIS, 2009). E muito
provavel que asteroides como esses sejam alvos de redirecionamento invés de uma

deflexao. O trator gravitacional permitiria o redirecionamento desses asteroides para
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Figura 3.23 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2008 EX5, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 3.24 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2008 UB7, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producao do autor.

préoximo da Terra, com um bom controle da situagao, em uma pequena escala de

tempo, aproveitando brechas de captura em passagens préximas.

O quadro é alterado para asteroides maiores, como é o caso do 2015 JJ, 130 m de

diametro, Figura 3.27, em que um trator de 1 tonelada necessitaria interceptar o alvo
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Figura 3.25 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2009 JF1, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 3.26 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2010 RF12, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producao do autor.

com ao menos 40 anos de antecedéncia. Na realidade, esse valor pode bem exceder
os 50 anos considerando uma distancia minima mais realista para o centro de massa
do corpo. No entanto, é seguro dizer que uma espacgonave com 5 ou 10 toneladas,
comparavel a massa seca de um ou dois modulos lunares Apollo, conseguiria defletir

o corpo ao intercepta-lo com algumas poucas dezenas de anos. Ja o corpo maior
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Figura 3.27 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 2015 JJ, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 3.28 - Deflexao de baixo-empuxo étima do asteroide 2020 VW, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producao do autor.

dentre os asteroides selecionados, o 3200 Phaethon, Figura 3.30, seria impossivel de

ser defletido por um trator gravitacional na escala de tempo considerada.
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Figura 3.29 - Deflexao de baixo-empuxo étima do asteroide 2021 EU, considerando um
trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A linha
vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 3.30 - Deflexao de baixo-empuxo 6tima do asteroide 3200 Phaethon, considerando
um trator gravitacional com diferentes valores de massas (em toneladas). A
linha vermelha tracejada indica o raio do asteroide.
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Fonte: Producao do autor.

3.5 Efeitos de outros corpos em uma deflexao

O efeito de outros corpos em uma deflexdo ja foi descrito na literatura, ainda que
apenas em um aspecto muito particular. Carusi et al. (2002) derivaram uma esti-

mativa analitica baseada na Teoria de Opik (OPIK, 1976) para calcular a deflexdo
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Figura 3.31 - Esquema de um trator gravitacional.
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Fonte: Producao do autor.

de um asteroide por um impulso. Essa estimativa é muito similar a de Izzo, Se¢ao
3.1.3, para uma deflexao impulsiva. Utilizando essa estimativa e comparando a um
problema de n-corpos, Carusi et al. (2002) mostram que a estimativa descreve bem
a deflexdo. Segundo o trabalho desses autores (CARUSI et al., 2002; CARUSI, 2005;
CARUSI et al., 2005; CARUSI et al., 2008), a divergéncia se d4 quando existem encon-
tros ressonantes com a Terra entre o tempo de interceptagao e o impacto previsto.
Nesses casos, ¢ mostrado que o impulso 6timo tende a divergir bastante da estima-
tiva analitica, por vezes necessitando de um impulso muito maior ou menor do que

previsto.

Como exemplo, observe a Figura 3.32, que mostra o impulso 6timo necessario para
se defletir o asteroide 1997 XF'11 por um raio terrestre, porém considerando como
modelo dinamico um problema de n-corpos. Perceba que até cerca de 10 anos antes
do impacto previsto a curva segue o padrao observado na Se¢ao 3.3. Como mos-
trado por Carusi et al. (2002), o modelo analitico consegue prever a deflexdo com
uma precisao adequada quando a deflexdo se da nesse periodo. Porém, ha um au-
mento brusco do impulso 6timo necessario na época de interceptagao de 2028, com
magnitude semelhante & necessaria para se defletir o asteroide proximo a época de
colisdo prevista. Para épocas anteriores a 2028, o impulso 6étimo decresce por volta
de duas ordens de magnitude. O evento responsavel por essas divergéncias em rela-
¢ao ao que se espera do modelo analitico ocorre por uma aproximagao do asteroide
com a Terra em 2028, a cerca de 0.005 AU de distancia, ou por volta de 0.8 raios da
esfera de influéncia terrestre. (talvez, por conta de direitos autorais, eu tenha que

tirar a figura do Carusi e excluir essa parte do texto)

Carusi et al. (2002) mostram que a amplificacdo observada em 2028 pode ser cal-
culada analiticamente com a Teoria de Opik Extendida, desenvolvida por Valsecchi

et al. (2003). Esta formulacao analitica, além de bastante complexa, parte de apro-
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Figura 3.32 - Impulso 6timo necessario para defletir o asteroide 1997 XF11, utilizando um
modelo de N-corpos.

log f_\t=4 1997 XF
('Hl,/h')

1990 2000 2010 2020 2030 204
Epoch of interception {yr)
Fonte: Carusi et al. (2002).

ximacoes de dois corpos ?, implicando que seja valida como aproximacao a apenas
passagens ressonantes dentro da esfera de influéncia da Terra. Além disso, como
notado por Izzo et al. (2006), a posigao e formato das fendas de ressonancia gra-
vitacional (gravitational keyholes) ndao sdo bem descritas pela formulagdao analitica,
tendo de se recorrer a computacoes numéricas no caso de se desejar uma descri¢cao

fidedigna do fenomeno.

Nesta secao serd mostrado que o quadro da influéncia de outro corpo sobre a traje-
toria heliocéntrica do asteroide, entre o momento da deflexao e a época do impacto
previsto, ¢ bem mais amplo e complexo que o assumido em trabalhos anteriores (CA-
RUSI et al., 2002; CARUSI, 2005; CARUSI et al., 2005; CARUSI et al., 2008). Os indicios
gerais desse comportamento foi primeiramente observado em Negri et al. (2019),
quando analisando os efeitos de Jupiter sobre uma deflexao utilizando o BCR4BP.
Efeitos como os observados na Figura 3.32 nao se dao aplicados apenas a Terra.
Ainda, e mais importante, pode ocorrer a distancias bem superiores a esfera de

influéncia do corpo perturbador.

Dado este objetivo, assume-se um problema de n-corpos incluindo todos os plane-
tas do Sistema Solar, em que a aproximacao da Secao 2.3.2 é novamente utilizada

para se calcular a deflexdo obtida, d, caso ela se inicie em determinado tempo de

9E utilizada a focalizagao gravitacional apresentada na Se¢ao 3.1.1, que depende da aproximacao
de um problema de dois corpos.
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interceptacao t;. Para o modelo analitico, utiliza-se a média dos elementos orbitais
osculadores do asteroide nao-defletido no periodo considerado. Para o calculo de
0 no modelo numérico, basta-se obter a distdncia minima de aproximacao entre o
asteroide e a Terra proximo ao momento da colisao. Ja no calculo de § no modelo
analitico, é necessario considerar (yorp € Eyvorp, como mostrado na Segoes 3.1.3 e
3.1.4. Para tanto, sera utilizado o (yrorp € Epmorp obtidos no modelo numérico, ja
que ao se calcular a MOID utilizando aproximagoes de dois corpos, seria notado que
a MOID tenderia a estar bastante distante da orbita terrestre utilizando a média
elementos orbitais osculadores. Na pratica, isso é necessario apenas para facilitar
a comparacao dos modelos, ji que o objetivo de um modelo simplificado nao é o
de obter um extremo grau de precisao, mas uma estimativa fidedigna para andlises

preliminares e qualitativas.

Como demonstrado na Sec¢ao 3.3, a deflexdo 6tima impulsiva tende a ser dominante
na componente tangencial, e a aproximacao de Izzo para a deflexdao de baixo-empuxo
depende apenas dessa mesma componente. Portanto, sera considerada uma deflexao
impulsiva e de baixo-empuxo apenas na componente tangencial, assumindo um im-

pulso de 1 cm/s e uma aceleragdo de 40 pm/s? '

, respectivamente. As Figuras
3.33 a 3.41 mostram os resultados obtidos para os diferentes asteroides virtuais aqui
considerados. As subfiguras “a” representam os resultados obtidos para o caso da
deflexdo impulsiva, enquanto o item “b” apresenta o caso de baixo-empuxo. Nestas
figuras, as curvas azuis indicam o modelo simplificado utilizado, conforme descritos
e aplicados em sessoes anteriores, enquanto as curvas laranja indicam os resultados

obtidos com a integracao numérica.

Comegando pela deflexdo impulsiva, como se percebe nas Figuras 3.33(a) a 3.41(a),
a deflexao obtida tem grandes oscilagoes dependendo da época de interceptacao. As
oscilagoes possuem um periodo igual ao periodo orbital do asteroide, com seus picos
representando deflexoes realizadas no periélio da érbita, enquanto os vales indicam
uma deflexdo no afélio. Nos casos aqui apresentados, ha uma grande diversidade nos
resultados obtidos no que concerne a validade do modelo analitico da Secao 3.1.4
em comparac¢do a integra¢do numérica. Em alguns casos, como Figuras 3.33(a) e
3.41(a), hd uma boa concordancia da previsao analitica com o resultado numérico.
Nesses casos, é seguro afirmar que um modelo analitico providencia um palpite inicial
seguro, com resultados qualitativos e quantitativos bastante proximos do que ocorre

em um modelo mais complexo.

100 valor de 40 picometros por segundo ao quadrado equivale a um trator gravitacional de 10
toneladas a cerca de 130 m de distancia do centro de massa do asteroide.
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Figura 3.33 - Deflexdo obtida com AV =1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o asteroide
2005 ED224. Simulagdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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Em alguns casos, Figuras 3.34(a), 3.35(a), 3.38(a), o resultado obtido com a inte-
gracao diverge muito dos resultados analiticos, tanto em termos qualitativos quanto
quantitativos. Todavia, ha concordancia, ao menos, na ordem de grandeza esperada
para a deflexdo. Em outros, existem condigoes que levam a uma mudanga enorme da
ordem de grandeza entre ambos os métodos, como mostrados nas Figuras 3.36(a),
3.37(a), 3.39(a) e 3.40(a). Para o caso da deflexdo de baixo-empuxo, os resultados

seguem linhas semelhantes, como se vé nas Figuras 3.33(b) a 3.41(b).

Convém notar que alguns casos que possuem divergéncia ja proximo ao impacto,
como Figuras 3.37(a) e 3.39(a), é por conta do uso de (yorp € Eymorp no modelo

analitico. Nesses casos particulares, a geometria da érbita utilizando a média dos ele-
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Figura 3.34 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2008 EX5. Simulagdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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mentos orbitais é razoavelmente distinta, se tomada em diferentes periodos da o6rbita
do asteroide nao-defletido, ao ponto de alterar de forma consideravel a geometria de
impacto. No entanto, como se vé nas Figuras 3.37(a) e 3.39(a), o comportamento da
deflexao prevista permanece o mesmo, ha apenas um deslocamento da curva, que
apenas dificulta a comparacao. Uma forma de contornar esse comportamento se-
ria desconsiderar periodos anteriores a grandes aproximagoes com um dos planetas,
sendo justamente a causa do que se observa. Uma tentativa valida também seria

considerar elementos orbitais préprios ao invés de uma simples média ''. Para o

11(Os elementos orbitais préprios sdo quase-integrais da érbita do asteroide. Podem ser obtidos
removendo perturbagoes periddicas dos seus elementos orbitais osculadores (KNEZEVIC et al., 2002;
NESVORNY et al., 2015).
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Figura 3.35 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2008 UB7. Simulagdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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objetivo deste trabalho, nao ha necessidade de adicionar esse grau de complexidade

e precisao para atender esses dois casos particulares.

Uma importante descoberta desta pesquisa é a explicacao das outras divergéncias
observadas, que estas sim, acabam por invalidar os modelos analiticos em certas
aplicacoes. Estas discrepancias estao relacionadas a uma tnica razao, sendo a apro-
ximacao do asteroide com corpos perturbadores durante ou apés a deflexdo. Mais
amplo do que observado em trabalhos anteriores, as divergéncias nao dependem
apenas de encontros ressonantes com a Terra. Qualquer planeta pode invalidar a
previsao do modelo analitico, desde que o asteroide se aproxime deles a uma distan-

cia suficiente. O agravante é que a distancia suficiente de aproximagao que causaria
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Figura 3.36 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2009 JF1. Simulacdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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tal divergéncia pode ser consideravelmente distante do corpo perturbador, da ordem
de uma dezena de vezes do raio da esfera de influéncia do corpo, dificultando a
utilizagao de aproximagoes simples de se aplicarem (se é que possiveis). Esse com-
portamento ¢ ilustrado pelas Figuras 3.33(c) a 3.41(c), que mostram a distancia do
asteroide nao-defletido a cada um dos planetas, de Mercturio a Jupiter, normalizadas

pelo raio da esfera de influéncia (SOI), Equagao 2.27, do respectivo corpo.

Percebe-se pela simples comparacao das Figuras 3.33(c) a 3.41(c), com as respecti-
)

vas subfiguras “a” e “b”, que as grandes divergéncias dos modelos simplificados se

dao quando a deflexdo ocorre em épocas anteriores, ou durante, a aproximacao do

asteroide com algum planeta. Tome como exemplo o asteroide 2008 UB7, Figura
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Figura 3.37 - Deflexdo obtida com AV =1 cm/s ou A; = 4 x 107! m/s? para o asteroide
2010 RF12. Simulagdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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3.35, a concordancia dos modelos simplificados com o numérico sao razoaveis até
por volta de t; = —18 anos, quando ha uma aproximacao com Vénus a pouco mais
de 10 SOIs'? de distancia. Aproximacoes do 2008 UB7 com a Terra e Vénus para
t; anterior a -25 anos contribuem para tornar ainda mais discrepante e complexo o
cenario. Essas interagoes chegam a levar a condigoes de colisao na deflexao impulsiva
em torno de —30 S t; S —25 e t; 5 —45 anos, enquanto o modelo analitico prevé

uma deflexao por alguns raios terrestres.

No caso da deflexdo de baixo-empuxo, passa a existir impacto com a Terra para

12Por vezes, serd utilizado SOI como uma unidade de distancia, significando que a distancia est4
denominada em quantidadades de raios da esfera de influéncia do planeta em questao.
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Figura 3.38 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2015 JJ. Simulagdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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t; < —42 anos, caso a espaconave mantenha exercendo por todo o periodo o empuxo
tangencial a velocidade do asteroide. Note que isso pode impactar tremendamente,
em termos operacionais, uma deflexdo de baixo-empuxo. Por exemplo, considere um
trator gravitacional ou uma deflexao por feixe de ions, a espagonave defletora pode
ter de alterar entre diversas estacoes de voo pairado para cumprir sua missao, ao
invés de manter continuamente a estacdo na direcdo tangencial. No caso de uma
técnica de deflexdo em que se tem um menor controle, como é o caso de técnicas de
modificagdo de propriedades termo-6pticas do asteroide, indica a possibilidade de
ser necessario um elevado grau de confiabilidade em todas as propriedades do corpo

e de toda a dindmica envolvida.
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Figura 3.39 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2020 VW. Simulacao no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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Como ja observado, existem alguns casos que a ordem de grandeza da deflexao altera
consideravelmente. Esses casos normalmente se dao em distancia mais proximas ao
corpo perturbador. No entanto, o leitor se enganaria ao assumir que isso se da
necessariamente dentro da SOI do planeta. O caso do asteroide 2009 JF1 é bastante
ilustrativo nesse ponto. Uma aproximacao com Vénus a mais de 2 SOIs é suficiente
para amplificar o efeito da deflexdo por diversas vezes, caso ela ocorra anteriormente
a aproximacao, como se constata na Figura 3.35. Dentre os casos aqui apresentados,
a unica entrada na SOI se da para o asteroide 2020 VW, quando passa a uma

distancia de 0.89 SOIs da Terra, como se observa na Figura 3.39(c).

Para os asteroide 2008 EX5, Figura 3.34, e 2015 JJ, Figura 3.38, ha o surgimento
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Figura 3.40 - Deflexdo obtida com AV = 1 cm/s ou A; = 4 x 1071 m/s? para o aste-
roide 2021 EU. Simulacdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.

30 , 25 ;
—— Analytical Simp. Numerical
25 Numerical | | Numerical
20
3 20 =
& £ 15
wn wn
= 15 =
3 = 10
210 &
S w
5 5
ob————""- . A =i O__________ I e — ST
-50 -40 -30 -20 -10 0 -50 -40 -30 -20 -10 0
t; [years| t; [years]
(a) Deflexao impulsiva (b) Deflexdo de baixo-empuxo

15nv T IU |V

10
S | / )
Qo
w, \ \r} ——Earl
= 5 ——Mer
Ven
——Mar
—Jup
0

-50 -40 -30 -20 -10 0
t [vears|

(¢) Distancias

Fonte: Producgao do autor.

de uma discrepancia entre os modelos ainda que, aparentemente, nao haja uma
aproximacao entre o asteroide e algum corpo perturbador no inicio das divergéncias.
Na verdade isso é um engano, sao aproximacgoes nao apresentadas na figura, ou de
dificil visualizacdo. H4 uma aproximacao de 18.5 SOls entre o 2015 JJ e a Terra em
t; ~ —18 anos. Para o 2008 EX5, h4 uma aproximacao com a Terra em ¢; &~ —7.6 anos
a uma distancia de ~ 14 SOIs. A escolha de nao representar aproximagoes superiores
a 15 SOIs nas figuras é para manter a clareza delas. Existe uma quantidade razoavel
de aproximacoes entre 15 e 20 SOIs que nao conseguem causar uma divergéncia
consideravel entre os modelos simplificados e o numérico. Nas excegoes em que ha
divergéncia para aproximacoes dessa monta, que dentre os asteroides apresentados

é somente o caso do 2015 JJ, sdo particularidades da geometria de aproximacao.
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Figura 3.41 - Deflexdo obtida com AV =1 cm/s ou A; = 4 x 107! m/s? para o asteroide
3200 Phaethon. Simulacdo no CRNBP até 50 anos antes do impacto com a
Terra. Deflexdo § em raios terrestres e 1 raio terrestre representado por linha
tracejada vermelha. Item “c” indica a distdncia com os planetas do sistema
solar, na trajetéria do asteroide nao-defletido, normalizada pela esfera de
influéncia (SOI) do respectivo planeta.
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Para se compreender a influéncia da geometria de aproximacao, é preciso recorrer ao
CR3BP, Se¢ao 2.2.2, e estudos sobre a dindmica de uma assisténcia gravitacional,
tal qual os desenvolvidos por Qi e Xu (2015) e Negri (2018). Conforme demonstrado
por Qi e Xu (2015), é possivel escrever a taxa de variacdo da energia préximo ao

segundo primario em um CR3BP como:

dr 1 1
= 1— S 2
— =yl — ) ( ) (3.28)

em que y ¢ a coordenada no eixo y do sistema sinédico desse CR3BP, r; ¢é a distancia

para o corpo mais massivo e 19 a distancia para o segundo primario desse CR3BP.
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A Figura 3.42 mostra as curvas de dFE/dt, para os cortes x = 0 e z = 0, aplicando
a Equacao 3.28 a um CR3BP entre o Sol e Vénus. Na figura, o sistema sinddico
é transposto do baricentro para o centro de Vénus, de forma que 7 = [x Y z}
Como discutido por Qi e Xu (2015) e Negri (2018), a variagao de energia é positiva
para passagens atras de Vénus e negativa para passagens a frente de Vénus. Aqui,
se define “atras” como a regiao de y negativo; ou seja, considerando que Vénus se
move em sua orbita, sdo regides de onde Vénus esta vindo. Portanto, o termo “frente”
refere-se a regides de y positivo, no sentido em que Vénus se move em sua Orbita.
Ao se manter a distancia ry constante, pode-se notar que as maiores variagoes de
energia, se dao sobre o eixo y, quando x = 0 e z = 0 nesse sistema sinédico centrado

em Vénus.

Figura 3.42 - Variagdo de energia préximo ao planeta Vénus.
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A deflexao aplica uma pequena perturbacao na trajetoria heliocéntrica do asteroide.
Essa pequena perturbacao é suficiente para que a trajetoria de aproximacao com um
corpo perturbador seja levemente deslocada em relagdo a trajetoria nao-defletida.
Esse pequeno deslocamento, que se plotado nao é sequer perceptivel, faz com que
o asteroide passe por uma regiao ligeiramente diferente de dE/dt. Quando essa
mudanga na geometria de passagem faz com que a alteracao liquida de energia seja da
mesma ordem de grandeza, ou superior, a energia adicionada pela deflexdo, ha uma
invalidacao do modelo analitico. Ou seja, em suma, ainda que a aproximacao com o
planeta seja bastante distante, tende a perturbar a trajetéria do asteroide na mesma
ordem de grandeza, ou superior, a deflexdo. Ainda que a energia seja apenas uma das
integrais do movimento de um problema de dois corpos, seu comportamento pode

ser estendido as outras integrais, de forma que a discussao da energia é suficiente
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para exemplificar o efeito da aproximagdo do asteroide com um corpo apdés uma

deflexdo.

Entao, voltando ao caso do asteroide 2015 JJ, a divergéncia entre os modelos para
distancias de aproximacao superiores a 15 SOIs em apenas alguns casos particulares
se d& em geometrias particulares, em regioes de maior perturbacao da trajetéria.
Portanto, para saber com exatidao se a aproximacao com o corpo perturbador sera
suficiente para invalidar algum dos modelos simplificados, seria necessario encontrar
a geometria da trajetéria relativo ao corpo, de forma que é relativamente dificil

encontrar uma forma simples de checar a validade das equagdes se ha esses encontros.

A geometria de aproximacao também auxilia a explicar uma particularidade notével
no que concerne o planeta Jupiter e os asteroides defletidos. Tome como exemplo as
Figuras 3.33 e 3.41, os asteroides chegam a aproximar a menos de 10 SOIs de Jupiter.
Ainda assim, a previsao de deflexdo dos modelos simplificados permanecem razoaveis
de serem aplicadas. Esse comportamento pode parecer estranho, visto que Jupiter é
o corpo mais massivo do Sistema Solar. Além disso, os asteroides experimentariam
uma razao maior entre a perturbacao gravitacional de Jupiter e atracao gravitacional
do Sol, por estar a poucas SOIs de distancia. Por exemplo, considere a Equagao 2.25,
que pode ser considerada como monstrando a razao da perturbacao de terceiro corpo
sobre a trajetéria heliocéntrica. Ainda, assuma que r = Nrgor, em que N indica um
fator mostrando a quantas SOIs de distancia esta do corpo. Trabalhando a Equacgao
2.25 tem-se:

M2R2 B M2a2 1 <M>4/5 B L (%)1/5
M2~ M, N2a2 \ M, N2\ M, ’

em que, de novo, é feita a aproximacao a ~ R '3. A expressdo acima mostra que a

(3.29)

perturbacgao na trajetoria heliocéntrica é proporcional a massa de M,. Ou seja, para
um mesmo nimero N, a perturbacao tenderia ser muito maior em corpos de maiores
massas. Como se vé, mesmo a 10 SOIs de distancia de Jupiter, seu efeito na previsao
da deflexdo é pequeno, enquanto corpos menos massivos ja influem drasticamente

na previsibilidade da aproximacao.

No entanto, como em uma assisténcia gravitacional, a quantidade de movimento
adicionada pelo corpo perturbador é mais importante que uma simples relagao entre
aceleragoes. Por isso, a Equacao 3.28 é tao importante para explicar o fendmeno,
ja que nela estd embutido o efeito do planeta se mover em sua érbita (NEGRI et al.,
2017; NEGRI, 2018; NEGRI et al., 2019).

13Desconsiderando que ela passa a ser duvidosa se N é razoavelmente maior que 1. O que importa
aqui é a tendéncia fisica e ndo a quantidade exata.
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Note na Figura 3.42 que quanto mais préximo de y = 0 as variagoes de energia sao
menores. De fato, pela simples inspecao da Equacao 3.28, nota-se que a variagao
de energia é nula quando y = 0. Esse tipo de fenémeno é o que explica a pouca
influéncia de Jupiter no caso da deflexdo dos asteroides aqui selecionados. Como
eles nao cruzam a oOrbita de Jupiter, a tendéncia é que aproximem o planeta em
regioes em que a mudanca de energia seja proxima de zero. A Figura 3.43 ilustra
esse fato ao mostrar a projecao da trajetéria de ambos asteroides em um sistema
sinddico em que Jupiter esta fixo. Como se vé, por nao cruzar a érbita de Jupiter,
esses asteroides ficam limitados a geometrias de aproximacao que oferecem uma

pequena magnitude de dE'/dt.

Figura 3.43 - Projecdo da trajetoria dos asteroides 2005 ED224 e 3200 Phaethon fazendo
uma transformacao do sistema sinddico utilizado no CRNBP para uma con-
di¢do em que apenas o Sol e Jupiter sejam os corpos fixos. Linhas pontilhadas
vermelhas indicam de 1 a 10 SOIs de Jupiter.

(a) 2005 ED224 (b) 3200 Phaethon
Fonte: Producao do autor.

Ao reproduzir as Figuras 3.33 a 3.41 para diferentes magnitudes de impulso e em-
puxo, em valores razoaveis de serem aplicados, as conclusdes nao se alteram. Como
exemplos, reproduz-se dois casos em que os asteroides virtuais sao particularmente
bastante perturbados por aproximagoes com alguns dos planetas. A Figura 3.44
mostra as deflexdes obtidas considerando um AV = 0.1 cm/s ou A; = 4 pm/s?
(equivalendo um trator gravitacional de 10 toneladas a cerca de 40 m) para o aste-
roide 2008 UBT7. J4 a Figura 3.45 representa os resultados para um AV = 10 cm/s
ou A; = 400 pm/s? (equivalendo um trator gravitacional de 10 toneladas a cerca de
410 m) para o asteroide 2020 VW.

Como descricoes analiticas e simples do fenomeno sao dificeis de se obter. Propoe-se
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Figura 3.44 - Deflexdo obtida com AV = 0.1 cm/s ou 4; = 4x 10712 m/s? para o asteroide
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Fonte: Producao do autor.

Figura 3.45 - Deflexao obtida com AV = 10 cm/s ou A; = 4x 1070 m/s? para o asteroide
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Fonte: Producgao do autor.

provisoriamente, para auxiliar um projeto preliminar de uma missao de deflexao,

dadas as conclusoes aqui expostas, a seguinte regra pratica:

Regra Pratica 3.5.1. Uma aproximacao analitica para uma deflexao tende a ser

tnvdlida se o asteroide cruza a orbita de um planeta e se aproxima dele a menos

de 15 vezes o raio de sua esfera de influéncia em uma época posterior a deflexao

aplicada.

Com

ela, até que desenvolvimentos posteriores venham solucionar o aparente no

gordio, é oferecido um meio ao analista de missao para avaliar o uso, ou nao, dos

melhores modelos simplificados hoje disponiveis na literatura. O problema é tomado
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como um no6 gordio, pois o autor cré que a descricao fisica do problema aqui apresen-
tada tem potencial para, com astiicia, motivar uma solucao satisfatéria. No entanto,
nao é de se descartar que, talvez, nao haja uma solucao simples. Ou seja, nao é pos-
sivel ir além da regra pratica aqui proposta para fornecer métodos simples e eficazes

a um analista de missao preocupado com o projeto preliminar de uma deflexao.
3.6 Sintese e conclusoes

Neste capitulo foram apresentadas as melhores técnicas simplificadas disponiveis na
literatura para a previsao de uma deflexdo. Elas permitem facilidade para que um
analista de missao avalie diversos cenarios na hipotese da necessidade de deflexao.
Um conjunto de asteroides foram selecionados e os efeitos de uma deflexao sobre eles
estudada. Confirmando resultados ja encontrados na literatura, foram encontrados
as deflexoes Otimas para diferentes tempos em que a espaconave defletora intercepta
o asteroide, tanto para técnicas impulsivas quanto de baixo-empuxo. Pequenas dis-
cussoes sobre os desafios tecnologicos da deflexao sao feitos, com especial atengao a
uma deflexdo por impacto cinético e um trator gravitacional. Por fim, uma novidade
apresentada nesta pesquisa ¢ a explicacao dos efeitos de outros corpos sobre uma
deflexio. E mostrado que mesmo aproximacoes distantes do asteroide defletido com
um planeta podem invalidar previsoes de deflexdo. Isso coloca um desafio tremendo
a analistas de missao, pois perdem, quando isso ocorre, a valiosa ferramenta que
sdo os modelos simplificados. Enquanto outros modelos simplificados, que conside-
rem essas aproximacgoes com os planetas, nao sao desenvolvidos, é proposta a Regra

Pratica 3.5.1 que permite ao projetista ter algum discernimento em seu projeto.

Ainda, os efeitos de outros corpos nao s6 comprometem a existéncia de modelos
simplificados que auxiliem no projeto preliminar. Eles podem comprometer a defle-
xao por si mesma. Para trabalhos futuros, recomenda-se uma analise particular nos

seguintes quesitos:

» Estudo das incertezas em uma deflexao e suas consequéncias quando exis-
tem aproximacoes com alguns dos planetas. E possivel que o nivel de incer-
tezas (parametro (3, massa, efeméride, formato, entre outros, do asteroide)
implique em mudancas consideraveis na qualidade da geometria de apro-
ximagao com o planeta. Em tltimo grau, isso pode levar a consequéncias
em que, considerando as incertezas e utilizando os melhores modelos dina-

micos, é impossivel prever se a deflexao serd bem sucedida ou nao.
o Desenvolvimento de capacidades autonomas para espagonaves defletoras.
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E possivel que seja necessario nao s a autonomia que garante o impacto,
como é o caso do sistema SMARTNAV da missao DART (CHEN et al.,
2018). E bem provével que uma espaconave defletora, especialmente por
impacto cinético, tenha de solucionar também a trajetéria heliocéntrica do

asteroide para encontrar o melhor ponto de impacto.

Para uma deflexao de baixo-empuxo, é possivel que, havendo aproximacao
com algum planeta, a espagonave necessite de mudancas de voo pairado
mais frequentes. Isso também implica em uma carga excessiva de operacao
da espagonave pelo solo, talvez a inviabilizando, de forma que desenvolvi-

mentos na autonomia também sao importantes.
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4 A VIAGEM INTERPLANETARIA AO ASTEROIDE

A melhor oportunidade de deflexdo, ndo depende somente da técnica escolhida e
da obtencao das suas condicoes de otimo. Esta, também, intimamente imbricada
com a época de lancamento da espagonave defletora e as oportunidades de encontro
com o asteroide. Por conta disso, os modelos simplificados apresentados no capitulo
anterior sao tao importantes. Eles permitem que os projetistas de missao explorem
um grande espago de projeto com facilidade e celeridade, encontrando as melhores
oportunidades para a deflexdao. Portanto, aqui sao apresentadas técnicas para um
projeto preliminar da trajetéria interplanetaria até o asteroide em conjunto com
modelos e conceitos apresentados no Capitulo 3. Além disso, como asteroides sao
conhecidos pela grande incerteza de suas propriedades, e mesmo Orbita, antes do
rendezvous de uma espaconave, e dada a sensibilidade da aplicacao, é recomendéavel
uma missao de reconhecimento antes da deflexdo, a qual também sera considerada

neste capitulo.
4.1 Problema de Lambert

O problema de Lambert é um problema de valor de contorno em que almeja-se obter
uma Orbita que satisfaca uma posi¢ao inicial I%o, posicao final éf e tempo de voo
TOF, considerando um problema de dois corpos. Colocado matematicamente, isso

é:

ﬁ = —_,LR) 5 .la
D= ReE"™" )
R(t;) = Ry, (4.1b)
é(to) = Eo, (41C)

em que TOF =ty —ty e u é o parametro gravitacional do corpo que é orbitado pelo

objeto que se pretende encontrar a solugao.

Esse paradigma foi primeiramente proposto por Lambert em 1761 para encontrar
a oOrbita de corpos celestes, ganhando diversas formulagoes e algoritmos desde en-
tdo (VALLADO; MCCLAIN, 2001). Dentre esses, destacam-se os algoritmos desenvolvi-
dos por Gauss no século XIX e o proposto por Battin e Vaughan (1984), que atende
condi¢oes mais gerais, sendo especialmente 1til em leis de guiagem. Para uma revi-
sdo geral dos algoritmos ja propostos, consulte Battin (1999) e Vallado e McClain
(2001).
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Neste trabalho sera aplicado o algoritmo desenvolvido por Izzo (2015), que apresenta
uma maior robustez, além da propriedade de convergéncia em poucas iteragoes se
comparado a outros algoritmos. Além disso, é possivel utiliza-lo para obter qualquer
das varias solugoes do problema. Este algoritmo oferece a possibilidade de obter a

solugao nao sé para um arco longo ou curto, mas também para miltiplas revolugoes.
4.2 Aproximacgoes de efeméride

Naturalmente, para o projeto de uma trajetéria interplanetaria entre dois corpos é
necessario saber o estado de ambos os corpos no tempo, implicando na utilizacdo de
tabelas de efemérides. No entanto, em um projeto preliminar, onde se faz a analise
de multiplas trajetérias e configuragoes, torna-se dispendioso em tempo de projeto
consultas frequentes a essas tabelas e possiveis integracoes em modelos dinamicos

complexos. Para superar esse inconveniente, faz-se uso de aproximacoes analiticas.

Uma das aproximagoes mais comuns ¢ considerar, para determinado elemento orbital

genérico 7, uma aproximacao tal que:
Y =" + 57, (4.2)

em que Yy e ¥ sdo selecionados para um melhor ajuste em certo periodo. Neste
trabalho, a Equacao 4.2 é utilizada para aproximar as orbitas dos oito planetas
do Sistema Solar. Os valores de 7y e 7 sao obtidos do ajuste feito por Standish et
al. (1992), véalidos para o periodo de 1800 EC a 2500 EC, também disponibilizado
no website do Jet Propulsion Lab '. Para o asteroide, é feita uma regressao linear
considerando o periodo de 1990 EC a 2100 EC para se obter vy e %, partindo da

tabela de efeméridos do sistema Horizons do Jet Propulsion Lab 2.

Em uma fase mais avangada do projeto, é possivel considerar uma segunda aproxi-
macao, antes de se comprometer com uma integracao numérica. Aqui é proposto a
utilizagdo de um modelo de elementos finitos, em que, partindo da tabela de efemé-
rides para o periodo considerado, é obtida uma melhor aproximacao da trajetéria

real do corpo.

!ssd. jpl.nasa.gov/planets/approx_pos.html
2ssd. jpl.nasa.gov/horizons/
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- L T -
Considere X = {RT VT} e uma expansao por série de Taylor em torno de Xj:

(t—tp) + X
3 KT
X(tx)

(t — ty)? d" X (t —tp)"
I T 7 I
X(tx) X (tk)

. (4.3)

Sendo X = X (ty) obtido de uma tabela de efemérides para a época t;, mais proxima
e anterior a t, e )?Hi = )?(tkﬂ), i=1,2,3, ..., também obtidos de uma tabela de

efemérides, é possivel fazer as seguintes aproximagoes por elementos finitos:

dX NA)?(tk) _ X<tk+l) — X(tk) (4.4a)
dt | . AN thy1 — g 7 .
X (tw)
X JAMX () peet) — A7 (4.4b)
dt2 | At2 t —1 ’ .
PR k+1 — tk
(4.4¢)
mn % n Y Anil)‘(' t 1 Anil)‘(‘
| At ther — 1 ' '
e k+1 — Lk

Logo, utilizando as Equagdes 4.3 e 4.4, aproxima-se a trajetoria de cada corpo ao
acessar continuamente uma tabela de efemérides armazenada, até determinada or-

dem de aproximacao.

Como exemplo, assuma um truncamento na segunda ordem, e considere uma tabela
de efemérides igualmente espagada no tempo, h = ty1 — tgy = lgro — g1 = ...

Entao, tem-se:

. . )? t _ )Z' t A)Z(tlﬂ—l) _ AX(tk) t—t 2
X~ X+ ( ’““)h (t) (t—ty) + —S——2 ( 2,’“> . (4.5)
Logo:
L. X=X Xigo — 2X 541 + Xi (t — t1)?

h? 2!
4.3 Porkchop plot - grafico de janelas

O porkchop plot é um grafico amplamente utilizado, desde as primeiras missoes in-
terplanetarias, que mostra a energia caracteristica estimada para uma transferéncia
da Terra até outro corpo celeste ao considerar diferentes épocas de langcamento e de

chegada ao destino. A energia caracteristica, usualmente representada por Cj3, nada
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mais é que a energia especifica multiplicada por dois de uma espagonave em Orbita
aberta. Essa definicdo permite que se relacione facilmente a energia especifica da
espaconave com sua velocidade de excesso da seguinte forma:
2
U3 = vy, (4.7)

em que v, ¢ a velocidade de excesso, isto ¢, a velocidade com que a espagonave se

aproxima ou distancia do corpo no infinito em um problema de dois corpos.

O nome porkchop se deve ao fato das curvas parecerem um corte de carne da costela
do porco muito popular nos Estados Unidos da América. Neste trabalho, toma-
se a liberdade de renomear essas figuras para grafico de janelas, ja que mostra

oportunidades de janelas de transferéncia entre dois corpos celestes.

A Figura 4.1 mostra um grafico de janelas para Marte, com lancamento até cinco
anos apo6s 1 de janeiro de 2023 e tempo de voo (TOF) até dois anos apés o lan-
camento. A transferéncia é calculada resolvendo o problema de Lambert da Sessao
4.1 para as respectivas datas, considerando aproximagoes de efemérides conforme
a Equagdo 4.2. As curvas coloridas representam diferentes valores do C5 de lanca-
mento, para 16, 25, 36 e 49 km?/s%. Curvas pontilhadas pretas representam o AV
aplicado para insercdo orbital em Marte. O AV é aplicado no periastro, tomando
vantagem do efeito Oberth, para inser¢ao em uma orbita de periastro igual a dois
raios marcianos e excentricidade de 0.98, com etiquetas representando cada valor

em km/s.

Um grafico de janelas nao é necessariamente utilizado apenas com o C5 de lanca-
mento, mais informagoes podem ser adicionadas, como o caso de AV para insergao
orbital; ou, condensadas, como é exemplificado na Figura 4.2, que mostra apenas o
gasto total de AV. A escolha depende do objetivo do projetista e fase do projeto.
Como se percebe nas Figuras 4.1 e 4.2, melhores oportunidades de lancamento se
dao préximas a uma transferéncia de Hohmann (préximo de um tempo de voo de
0.7 anos). Como conhecimento ja técito da drea, as janelas se repetem a cerca de
cada 2.1 anos, o que é facil de ser checado. Para isso, basta lembrar que a transfe-
réncia de Hohmann assume a posicao de langcamento como perfeitamente oposta a
de chegada. Logo, considerando ny; € ngy como os movimentos médios de Marte e
da Terra, respectivamente, a repeticao da configuracao para a transferéncia se dara

em um periodo:
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Figura 4.1 - Gréfico de janelas para Marte, com época zero de lancamento em 1 de ja-
neiro de 2023. Linhas pretas pontilhadas representam diferentes gastos de
combustivel para inser¢do em 6rbita com um periastro de 2 raios marcianos
e excentricidade de 0.98.
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Fonte: Producgao do autor.
2NT
AT = ——, (4.8)
nNp —Nym

em que N € 7Z é um ntimero que representa a N-ésima oportunidade de lancamento.

Figura 4.2 - Gréfico de janelas para gasto total de combustivel em uma transferéncia a
Marte com inser¢do em Orbita com um periastro de 2 raios marcianos e ex-
centricidade de 0.98. Epoca zero de lancamento em 1 de janeiro de 2023.
Linhas pretas destacam curvas de 6 a 40 km/s, espagadas por 2 km/s.
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Fonte: Producao do autor.
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4.4 O problema de miiltiplas assisténcias gravitacionais

Em trajetérias interplanetarias para corpos além Vénus e Marte, é comum fazer o
uso de assisténcias gravitacionais em planetas intermediarios com vistas a economia
de combustivel e tempo de voo. Desde os primeiros trabalhos de Tsander propondo
assisténcias gravitacionais (TSANDER; KORNEEV, 1964), e o pioneirismo de Crocco
(1956) no que pode ser considerado o primeiro projeto de um tour (NEGRI; PRADO,
2020), a aplicagdo de multiplas assisténcias gravitacionais evoluiu amplamente, com
aplicacoes na maioria das missoes interplanetarias. Tours complexos como os proje-
tados para a missao Europa Clipper no sistema joviano (CAMPAGNOLA et al., 2019)
sao cada vez mais comuns, seguindo o avango, principalmente, nas tecnologias de
navegacao que permitem uma determinacao orbital cada vez mais precisa. Nesta se-
¢ao, serao descritos os modelos para se obter uma trajetéria 6tima, usando multiplas
assisténcias, para que uma espagonave de reconhecimento ou defletora possa chegar

ao asteroide com gasto minimo de combustivel.
4.4.1 Conicas conjugadas de zero-SOI

O modelo de Conicas Conjugadas apresentado aqui é o mais simples, as Conicas
Conjugadas de Zero-SOI. Nesta abordagem, assume-se que o ponto onde a espago-
nave encontra o corpo em que se executa a manobra de assisténcia gravitacional, na
sua trajetoria em torno do corpo principal (no caso, o Sol), é exatamente a posigao
do corpo onde a manobra sera executada. Essa é a razao da nomenclatura “Zero-
SOI”, ja que a magnitude da Esfera de Influéncia (SOI) do corpo onde a assisténcia é
executada é considerada pequena o suficiente para manter a aproximacao. A aproxi-
macao de Zero-SOI permite restringir grande parte das variaveis do problema, sendo

especialmente 1til para rotinas de otimizacao.

Define-se o tempo t; para cada j-ésima assisténcia gravitacional como a época em
que é realizada a manobra. A posicao e a velocidade do corpo onde se executa
a manobra é, respectivamente, R,;(t;) e V,;(t;), que podem ser considerados como
conhecidos no tempo ¢; utilizando as aproximacoes da Equagao 4.2. Agora, é possivel
solucionar o problema de Lambert, permitindo a transferéncia de R,;_;(t;_1) para
R,;(t;), e encontrar a velocidade da espagonave ijl, quando deixa a (j — 1)-ésima
assisténcia, e a velocidade de entrada V;~ no j-ésimo encontro. Com todos os V;-Jr
e Vi~ encontrados, as velocidades de excesso na entrada e saida da manobra, em
>+

relacao ao corpo onde a manobra é executada, U e U, respectivamente, podem ser
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calculadas:

77:0:‘_/);'+_ﬁm7 4.9a
U=V =V (4.9b)

Para que a assisténcia gravicional produza o resultado desejado, na forma das velo-
cidades de excesso ja calculadas, é necessario conectar as duas pernas de hipérbole
(entrada e saida), j& que nao necessariamente o médulo de ¢ e U1 sdo iguais. Para
tanto, calcula-se o angulo de giro «, sendo simplesmente o angulo entre a velocidade

de excesso de chegada e de saida:

—_ —1
'UOO . 'UOO
cosq = — 2 4.10
Al (4.10)

Pode-se assumir que as pernas de entrada e saida compartilham o mesmo periastro,
o que é possivel aplicando um impulso paralelo a velocidade bem na passagem da
espacgonave pelo periastro da hipérbole. Logo, utilizando relagbes matematicas de

dois-corpos, chega-se a expressao (1Z2Z0, 2010):

. H . iz
a=arcsin | ————— | taresm| —————< |, (4.11)
<u+rpl|v;||2> <u+rpllvgol|2>

que pode ser solucionada utilizando um método de Newton-Raphson para se obter
o periastro, representado por r,. A variavel p é o parametro gravitacional do corpo

onde a manobra é realizada.

Entao, o impulso Av; que deve ser adicionado na j-ésima assisténcia gravitacional

para conectar as duas pernas de hipérbole é:

. 2 . 2
Aw=¢wmﬁ+“—¢WQW+” (4.12)
Tp Tp

Logo, o gasto total de combustivel pode ser estimado pelo AV total:
AV =4/C5+ > |Avj| + AV, (4.13)
J

em que (3 é a energia caracteristica de langamento, AV, é o gasto previsto na
chegada ao corpo alvo que, dependendo do objetivo da missao, pode ser uma inser¢ao

orbital ou rendezvous.
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Convém alertar que a suposicao de Zero-SOI funciona bem para trajetorias interpla-
netarias, mas para sistemas planetéarios ela apresenta algumas limitagoes (RUSSELL,
2012). Neste caso, ndo apenas um grande parametro de massa, como no caso de
Terra-Lua (NEGRI et al., 2017; NEGRI et al., 2019), afeta a precisao da aproxima-
¢ao de Zero-SOI, mas também a suposicio de uma manobra instantdnea nao é
razoavel (NEGRI; PRADO, 2017; NEGRI, 2018). Por exemplo, considere uma érbita
circular para lo, a pequena lua vulcanica se move em sua érbita a uma taxa angular
de ~ 8.48" /h em torno de Jupiter. Portanto, nas dezenas de minutos dentro da SOI
de Io, a lua se move uma quantidade consideravel, afetando diretamente a assistén-
cia calculada por Zero-SOI (NEGRI; PRADO, 2017; NEGRI, 2018). Felizmente, este
nao é o caso para a aplicacdo que serd feita neste trabalho. Caso contrario, seria
aconselhavel derrubar a suposicao de Zero-SOI e manobra instantanea, como feito
por Negri e Prado (2021), o que infelizmente implica em mais varidveis de decisao,

afetando negativamente algoritmos de otimizacao.
4.4.2 Grafico de Tisserand

O gréfico de Tisserand é uma ferramenta visual desenvolvida por Strange e Longuski
(2002) com o intuito de apoio na identificacdo de tours promissores para o problema
de multiplas assisténcias. Ele permite uma analise energética relacionando as hipér-

boles de passagem pelos corpos com a érbita em torno do corpo principal.

Seu calculo é bastante simples. Primeiro, assuma érbitas coplanares e um angulo
U entre as velocidades heliocéntricas do planeta e da espagonave. Dessa forma, é
possivel calcular a velocidade heliocéntrica da espaconave, para diferentes hipérboles

de passagem, em funcao de ¥ e v, conforme:
V=V, 4+ vy (cos Wt + sin Wﬁ) : (4.14)

em que f e 7 sd0, respectivamente, as coordenadas tangencial e binormal obtidas do
corpo onde a manobra é executada (ou seja, sao utilizados ﬁp e ‘7;,, nas Equagoes A.1).
O caso mais comum é também aproximar a érbita de cada corpo como perfeitamente
circular, o que é valido para a maioria esmagadora das aplicagdes. Como o grafico de
Tisserand mostra a energia, existe uma simetria para orbitas circulares, permitindo

que se varie o angulo ¥ até 180° apenas.

A Figura 4.3 apresenta um grafico de Tisserand considerando todos os corpos do
Sistema Solar Interno mais Jupiter. Na abscissa é representado o periélio da érbita

resultante apos a assisténcia gravitacional, enquanto a ordenada indica o periodo
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desta orbita. Essas sao as escolhas mais comuns para os eixos, pois o periodo, em
especial, fornece uma boa estimativa do espaco de projeto em que se deve procu-
rar o tempo de transferéncia entre dois corpos. No entanto, ha outras alternativas,
como o uso da energia especifica para as ordenadas, permitindo também uma facil

visualizacao de orbitas abertas.

Cada uma das curvas representa um valor constante de energia (em rela¢ao ao corpo
onde a manobra é executada) que, no caso apresentado, vai do correspondente a uma
velocidade de excesso de 1 km/s até 15 km/s, com um espagamento de 2 km/s. As
curvas de 1 km/s para cada corpo sdo as mais curtas a direita no grafico, enquanto
as de 15 km/s sdo mais longas e a esquerda. Como é de se esperar, o ponto mais
alto em T de cada curva constante de velocidade de excesso corresponde ao caso em
que ¥ = 0°, j& que a magnitude de Vtoé maior, e os pontos mais baixos sao para
U = 180°.

As marcagoes em asterisco em cada uma das curvas sao indicagdes para se prever
as quantidades de passagens necessarias, no mesmo planeta e para um mesmo nivel
energético, para se mover na curva e chegar a valores mais proximos de ¥ = 0°.
Nesse sentido, cada asterisco representa também uma oérbita heliocéntrica, porém
antes da passagem pelo corpo. Para calcular essas trajetérias basta obter o maximo

angulo de giro possivel com a assisténcia, bastando utilizar a equagao:

1

_— 4.15
p+ rpvs’ ( )

sinp =
onde se considera o r, minimo permitido na passagem, que neste trabalho sera
sempre considerado como o correspondente a uma altitude de 3% do raio do corpo

onde é executada a manobra.

Com o angulo de giro obtido, o = 2¢, calcula-se a velocidade heliocéntrica antes da

passagem:

—

V™=V, + s (cos(\If + a)t + sin(¥ + a)ﬁ) . (4.16)

Assim, a primeira marcagao é feita para W = 0°. Desta condi¢ao (ou seja, ¥ = 0°)
obtem-se o primeiro 17_, que permite a definicdo de uma érbita, onde se faz a segunda
marcagao. Da condi¢do da segunda marcagao (seu ¥ correspondente), é obtido o
segundo V- e, conseguinte, faz-se a terceira marcacao. Isso se da sucessivamente até

que ¥ = 180° (no caso de érbitas circulares) seja excedido.

A esta altura, pode ainda estar nebuloso o grafico de Tisserand, e isso é de se esperar
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Figura 4.3 - Grafico de Tisserand considerando os cinco planetas mais proximos do Sol. Li-
nhas laranja, amarela, azul, rosa e verde representam, respectivamente, Mer-
cario, Vénus, Terra, Marte e Jupiter.

4 5 6 s

3
R, [AU]
(b)

Fonte: Producao do autor.

118



visto o niimero de informacoes condensadas em uma tinica figura. Se pede ao leitor
um pouco de reflexdo até se habituar as representacgoes feitas na figura e alerta-se

que dificilmente encontrara uma descricao mais detalhada da ferramenta que aqui.

Para clarificar o grafico de Tisserand, e demonstrar sua aplicacdo, a Figura 4.4
mostra um tour VEE, ou VEEGA (Venus-FEarth-Earth gravity-assist, assisténcia
gravitacional Vénus-Terra-Terra), a mesma sequéncia utilizada na trajetéria da es-
pagonave Galileo para atingir Jupiter (BEYER et al., 1992; D’AMARIO et al., 1992). Se
uma espagonave ¢ langada da Terra com velocidade de excesso de 3 km/s (C3 = 9
km?/s?), é possivel uma passagem por Vénus a 5 km/s, que pode ser identificada
por um grafico de Tisserand pela interceptagao de ambas as curvas, como mostra a
Figura 4.4 pelo circulo vermelho indicando a interceptagdo da curva amarela (Vé-
nus) e azul (Terra). Deste ponto na curva de Vénus, percebe-se que é possivel se
mover até uma curva terrestre mais energética, sem qualquer necessidade de uma
passagem adicional em Vénus devido a inexisténcia de asteriscos de um ponto ao
outro. Assim, ¢é identificada a oportunidade de uma assisténcia na Terra com uma
velocidade de excesso de 9 km/s, sendo a segunda assisténcia para possivelmente se
chegar a Jupiter. Nesta mesma curva de energia constante correspondente a 9 km/s,
nota-se sua interceptacao com a curva de Jupiter (verde) de 6 km/s. Portanto, essa
curva terrestre de 9 km /s permite uma ida direta para Jupiter. No entanto, entre os
pontos de interceptagao Vénus-Terra e Terra-Jupiter nesta mesma curva, ha a mar-
cacao de asterisco, que indica a necessidade de uma segunda assisténcia na Terra,
j& que uma unica manobra nao conseguiria fornecer todo o angulo de giro necessa-
rio de um ponto ao outro. Dessa forma, é identificado um tour VEEGA que leva
possivelmente a Jupiter, e os valores de T' de cada assisténcia identificada, circulos
vermelhos, servem como uma estimativa do tempo de voo necessario na busca dos
t;s da Secao 4.4.1.

-

E necessario alertar para o fato que o grafico de Tisserand fornece uma estimativa
apenas do ponto de vista energético, tendendo a ser menos 1til se a inclinagao dos
corpos envolvidos forem bastante discrepantes. Além disso, frisa-se a aproximagao
de oOrbitas circulares e a possibilidade de que alguns tours em pontos mais marginais
das curvas deixem ou passem a existir quando consideradas as efemérides. Também,
o grafico de Tisserand nao considera a fase entre os corpos, o que pode ocasionar
em que tours aparentemente viaveis nao sejam possiveis em determinado periodo de
analise, dado que os corpos nao se encontram em uma configuracao adequada para
o transito. Como ¢é intrinseco de todo projeto, sua aplicacao requer parciménia e um

profundo conhecimento teérico e pratico do engenheiro responsavel.
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Figura 4.4 - Exemplo de trajetéria VEEGA utilizando o grafico de Tisserand.
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Fonte: Producgao do autor.

4.4.3 Otimizacao

Um algoritmo de otimizagdo para encontrar trajetorias 6timas em um problema de
multiplas assisténcias gravitacionais pode ser formulado tomando os t; da Secao
4.4.1 como variaveis de decisao. Para evitar a imposi¢ao da restricao de que cada ¢;
deve ser maior que t;_;, a varidvel de decisao pode ser definida tendo a época de
lancamento ¢ e os tempos de voo de cada transferéncia TOF; = t; —t;_; como suas

componentes. Dessa forma, tem-se a variavel de decisao:
T
Zf — to TOFl TOF2 TOFNJrl, (417)

em que NN indica o nimero de assisténcias gravitacionais entre os corpos de langa-

mento e alvo.

Dessa forma, é possivel formular o problema de otimizagao tal que a fungdo custo
seja:

J(@) = AV + 3 pj, (4.18)

com AV dado pela Equacao 4.13 e p; sendo uma penalidade adicionada sempre que
a espagonave tenha um periastro, relativo ao corpo onde uma das manobras é exe-

cutada, que viole certo limite superior ou inferior. Matematicamente, a penalidade
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se traduz neste trabalho como:

T T
= —2x 107K 1 P —2x10'Ky,, log | —2— ], 4.19
Pi 1108 (1.03rj> Jar 208 <0.995r501j> (4.19)

onde r; é o raio do planeta e rgos; o raio de sua SOI. As constantes K., € Ky, s80:

1, ser, <1.03r;
Ko = (4.20a)

0, ser,>1.03r;

1, ser,>0.995r ;
K far = ’ 01 (4.20D)
0, se rp < 0.995T50[j

Neste trabalho, serd considerado para AV,, Equacao 4.13, um caso de rendezvous
para a missao que almeja o reconhecimento do ambiente do asteroide. Neste caso,

basta considerar que:
AV, = ||V - Vi, (4.21)

em que V, é a velocidade do asteroide no momento da chegada da espagonave.

No caso em que o objetivo é a deflexao impusilva, a Equacao 1.2 é aplicada em
conjunto com o modelo analitico de Vasile e Colombo (2008), Secao 3.1.4, para se

obter:
2 x 10*

A%:Kg 5 )

(4.22)

em que ¢ ¢é a deflexao obtida e:

1, se d <1 raio terrestre
Ks = (4.23)
0, se d > 1 raio terrestre

Ainda, sera feita uma pequena consideracao quanto a uma missao real, aplicar um
impulso de langamento em torno da maxima capacidade do estagio superior do lan-
cador utilizado. A razao é que, na pratica, mesmo que implique em um gasto pouco
maior de AV, é menos complexo aplicar a maior parte da energia dos propulso-
res proximo da Terra, visto que a espaconave contara com a alta carga energética
do estagio superior para a empreitada. Além disso, existem imperfei¢oes quando se
executa uma manobra, tanto maiores quanto ¢ o impulso aplicado. Logo, é mais

proveitoso executar boa parte da queima em proximidade da Terra, ja que contara
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com dados de navegagdo mais precisos para as manobras de limpeza (cleanup ma-
neuvers) de langamento que sdo usualmente agendadas para mais de 20 dias apds o
langamento, na forma de manobras de corregao de trajetéria (trajectory correction

manevver, TCM).

Essa limitacdo prética se traduzird na funcdo custo ao multiplicar o termo /C5 por
0.001 quando C3 < 25 km?/s?. Este valor limite de C3 é arbitrariamente selecionado
com parcimoénia, préoximo ao Cs de langamento da sonda NEAR-Shoemaker (25.8
km?/s?) (CHENG et al., 1997), j4 que em um caso real dependera muito do veiculo
langador selecionado. Por exemplo, o estdgio superior do langador Atlas V enviou
a sonda OSIRIS-REx com um C3 = 29.3 km?/s? (LAURETTA et al., 2017) e a Juno
com C3 = 31.1 km?/s® (PAVLAK et al., 2014). Outras consideragoes, nao feitas aqui,
podem incluir limitagoes na ascensao reta ou declinacao do vetor velocidade de
excesso de lancamento, levando em conta o local de langamento da Terra e a 6rbita
de estacionamento (parking orbit), ou a aplicagdo da Equagao de Tsiolkovski com

restri¢oes de massa molhada para determinados periodos.

Uma ultima alteracao feita na funcao custo é descartar qualquer trajetoria que apre-
sente um Cj inferior a 1.5 km?/s%. Isso se d4 para evitar trajetérias que se mantém
muito préximas da Terra por um longo periodo. Nesses casos, a perturbacgao de ter-
ceiro corpo da Terra passa a ser importantissima durante boa parte da trajetéria
heliocéntrica da espagonave, de forma que nao se faz sentido algum uma analise por

cOnicas conjugadas.

O algoritmo de otimizagao escolhido é um algoritmo genético, em que novamente se
utilizara a func¢ao ga() do MATLAB. No entanto, devido a sensibilidade do problema
de multiplas assisténcias, faz-se a recomendacao de alterar um dos parametros pa-
drées do algoritmo do MATLAB. E possivel dizer, de forma bastante simplificada,
que um mecanismo evolutivo depende do seguinte tripé: hereditariedade, variabi-
lidade e pressao seletiva. Em um algoritmo genético, a variabilidade é garantida
replicando dois mecanismos da Teora Sintética da Evolucao, o crossover e mutagao
génicos. A fungao ga() é definida de forma que a chance de mutagao é diminuida a
cada nova geracgao, favorecendo uma convergéncia mais rapida a uma solugao. No
entanto, em problemas bastante sensiveis e nao-suaves, como ¢é o caso do calculo de
um tour, essa escolha acaba prejudicando um dos tripés do mecanismo evolutivo,
a variabilidade, a ponto de ter dificuldade em encontrar uma melhor solucao. Por-

tanto, recomenda-se a eliminacao da chance de mutacao tendendo a quase zero, que
esta definida no algoritmo do MATLAB.
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4.5 Viagem 6tima para reconhecimento

Como ja discutido no Capitulo 3, a deflexdo de um asteroide, principalmente ao
se utilizar técnicas impulsivas, é altamente dependente de suas propriedades. No
entanto, as propriedades e ambiente de um asteroide sao por pouquissimas vezes
satisfatoriamente conhecidos antes da visita de uma espagonave. Isso implica na ne-
cessidade de uma missao de reconhecimento pré-deflexao, caso haja tempo habil para
esta tarefa. Nesta secao, os conceitos aplicados a viagens interplanetarias serao aqui
aplicados a uma missao de reconhecimento, que tem por objetivo o rendezvous com
o asteroide para sua exploragao. Nessa exemplificagao, sao selecionados os asteroides
2005 ED224 e 2021 EU apresentados na Tabela 3.1. Diferentemente do que foi feito
no Capitulo 3, aqui sera considerada a efemérides reais de ambos os corpos, sem
qualquer alteracao de sua trajetéria para garantir um impacto. No entanto, mesmo
que o impacto nao seja garantido, toma-se a liberdade de referir ao impacto virtual

apresentado na Tabela 3.1 apenas como “impacto”.

Antes de tudo, a luz da Regra Pratica 3.5.1, é necessario checar a existéncia de
aproximacoes com os planetas do Sistema Solar para checar a validade da utilizagao
de um modelo simplificado de deflexdo no projeto preliminar de trajetoria. Entao,
utilizando uma expansao em série de Taylor, Equacao 4.3, com aproximacao de
elementos finitos até a oitava ordem, Equacao 4.4, e tabelas de efemérides com um
espacamento temporal para o estado de cada corpo de 12 horas, a Figura 4.5 é obtida
para mostrar as aproximagoes de cada asteroide com cada planeta do Sistema Solar.
Como se nota nas figuras, o asteroide 2021 EU faz uma aproximac¢ao com Vénus
cerca de 2.8 anos antes do impacto virtual, enquanto o asteroide 2005 ED224 tem
uma aproximagao com a Terra 18 anos antes do impacto. As épocas referentes a
essas aproximacaos com ambos os corpos serao tomadas como limitante superior da

época de lancamento da missao de reconhecimento.

Primeiramente, é considerada uma transferéncia direta para ambos os asteroides.
Para tanto, os graficos de janelas para os periodos considerados sao obtidos e apre-
sentados na Figura 4.6 na forma da magnitude total de AV. Como ¢é o caso de
missoes a asteroides, considera-se que na chegada ao asteroide a espaconave deve fa-
zer um rendezvous; ou seja, ter uma velocidade relativa igual a zero. Nos gréaficos de
janela apresentados doravante, um ponto verde indicara a condi¢ao para um gasto

minimo de combustivel.

Para o asteroide 2021 EU é considerada uma janela da lancamento de 1 de janeiro

de 2045 até 10 de novembro de 2053, quando ha aproximacao do asteroide com
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Figura 4.5 - Aproximagoes de cada asteroide com os planetas do Sistema Solar.
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Fonte: Producao do autor.

Vénus. Como se percebe na Figura 4.6(a), as melhores oportunidades de langamento,
caracterizadas por estruturas que se estendem até um TOF de 2.5 anos, tendem a se
repetir a cada trés anos, um ano a mais do que seria esperado em uma transferéncia
de Hohmann. Para a janela analisada, a trajetoria otima é encontrada em uma
lancamento de 27 de dezembro de 2047 com um tempo de voo de 1.258 anos. O
valor estimado no gasto de combustivel é de 13.25 km/s. Como se percebe na Figura
4.7, que representa os valores de C5 e AV, separados, o parametro com maior impacto
no 6timo é a condicao de rendezvous, visto que o C3 correspondente ao 6timo é uma

ilha de magnitude intermedidria, porém com 4 < AV < 6 km/s.

A Figura 4.8 mostra a trajetoria da espaconave, em azul, para a transferéncia 6étima
encontrada no grafico de janelas. Um asterisco verde indica o langamento, enquanto o
vermelho a chegada ao asteroide. A trajetéria dos planetas do Sistema Solar Interno
sao representadas em preto, do momento do lancamento até a chegada ao asteroide.

O mesmo é feito para o asteroide 2021 EU, porém representado em laranja.

O caso do asteroide 2005 ED224 ¢ ainda mais drastico, como se nota no grafico
de janelas da Figura 4.6(b), caracterizado por curvas mais escuras, indicando o
maior dispéndio de combustivel em uma transferéncia para esse corpo. Isso se da
pela alta inclinacao desse asteroide, cerca de 32°, como se constata na Tabela 3.2.
O lancamento para transferéncia 6étima ocorre pouco mais de dois meses antes da
aproximacao do asteroide com a Terra, em 3 de fevereiro de 2005, com um tempo de
voo de 101 dias, chegando em 15 de maio de 2005. O AV estimado é de exorbitantes
23.2 km/s, o que era esperado devido a alta inclinagao e a necessidade de rendezvous.

A Figura 4.9 mostra a trajetoria dessa transferéncia.
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Figura 4.6 - Grafico de janelas representando o gasto total de AV para uma transferéncia
e rendezvous com os asteroides. As épocas zeros sdo 1 de janeiro de 2045 e
1 de janeiro de 2000 para, respectivamente, os asteroides 2021 EU e 2005
ED224.
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Nota-se, para ambos asteroides, que uma transferéncia direta da Terra implica em
um consumo consideravel de combustivel, da mesma ordem de grandeza, ou maior,
que uma transferéncia direta para Jupiter. Portanto, assim como aplicado em outras
missoes a asteroides, citando a OSIRIS-REx (ANTREASIAN et al., 2016) ¢ a NEAR-
Shoemaker (CHENG et al., 1997) como exemplos, seria interessante a utilizagao de

assisténcias gravitacionais.

Como discutido na Sec¢ao 4.4.2, o gréafico de Tisserand é uma importante ferramenta
no auxilio do projeto de um tour em multiplos corpos. No entanto, sua aplicacdo a
asteroides é menos decisiva, visto que grande parte dos asteroides possui uma ex-
centricidade consideravel, além de inclina¢oes muitas vezes bastante elevadas. Ainda

assim, mesmo para missoes a asteroides, o grafico de Tisserand é uma ferramenta
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Figura 4.7 - Gréfico de janelas para o asteroide 2021 EU para Cs e AV/,.
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Fonte: Producgao do autor.

Figura 4.8 - Transferéncia 6tima da Terra para o asteroide 2021 EU.
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Fonte: Producao do autor.

que nao se pode descartar, podendo oferecer informagoes importantes ao projetista

de como tratar o projeto da trajetoria.

A Figura 4.10 mostra os graficos de Tisserand considerando apenas suas curvas de
velocidade de excesso de 1 km/s, j& que o objetivo da missdo é um rendezvous, mas
variando a anomalia verdadeira do asteroide, que apresenta curvas diferentes para
0 Mesmo VU, ja que sua Orbita é excéntrica. Se nota que as curvas dos asteroides
interceptam apenas as mais energéticas dos planetas. Além disso, essa interceptagao
se da nos extremos das curvas, sendo necessaria uma longa sequéncia de assisténcias
para se chegar ao asteroide, ao considerar um lancamento da Terra em torno de 5

km/s (préximo ao Cs de 25 km?/s? assumido para o langador).
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Figura 4.9 - Transferéncia 6tima da Terra para o asteroide 2005 ED224.
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Fonte: Producao do autor.

Esse comportamento nao s6 mostra a necessidade de uma longa sequéncia de as-
sisténcias, mas também é um indicativo que uma missao desse tipo pode ter uma
duracao prolongada. Ainda, por ser uma longa sequéncia e o alvo em questao ser
um asteroide, indica que um tour em queda livre deve ser tomado ceticamente, ja
que a inclinagao do asteroide aliada as exigéncias de fase da sequéncia podem tornar
as condigoes para tour extremamente raras. De fato, varias das sequéncias indi-
cadas pelos graficos de Tisserand foram minuciosamente avaliadas, no periodo de
lancamento considerado para cada asteroide, sem que qualquer delas se mostrasse

vantajosa.

Mesmo que uma queda livre seja rara em tais condigoes, ainda é possivel utilizar
as assisténcias gravitacionais com o auxilio dos propulsores para se obter trajetorias
interessantes. Neste estudo, isso se dara na forma de assisténcias propulsadas, isso
implica que boa parte dos Av;s, Equacao 4.12, nao serdo zero. No entanto, alerta-
se para o fato que seria bem mais vantajoso o projetista formular um problema
de multiplas assisténcias mais DSMs (deep space maneuvers, manobras em espago

profundo).

As DSMs tendem a ser tdo vantajosas quanto as assisténcias propulsadas, visto
que pequenas alteracoes na trajetoria heliocéntrica permitem geometrias de aproxi-
macao mais interessantes para a assisténcia gravitacional. Além disso, s@o tecnica-
mente mais exequiveis e simples, jA que raramente se contara com inconveniéncias
de ocultacoes, impactando a navegagao, que seria uma preocupacao premente na
assisténcia gravitacional propulsada. Ainda, as incertezas dos propulsores aliadas ao

efeito Oberth podem ocasionar erros considerdveis de trajetéria apds a assisténcia
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Figura 4.10 - Grafico de Tisserand para os asteroides 2021 EU e 2005 ED224. As curvas
de velocidade constante de cada asteroide sdo representadas em branco, com
Voo = 1 km/s, para anomalias verdadeiras de 0° a 180°. Linhas laranja,
amarela, azul e rosa representam, respectivamente, Mercirio, Vénus, Terra
e Marte, para v, de 1 km/s a 15 km/s, espagado por 2 km/s.

0.2 0.4 0.6 0.8 1
R, [AU]

(a) 2021 EU

0.2 0.4 0.6 0.8 1
R, [AU]

(b) 2005 ED224
Fonte: Producgao do autor.

propulsada, que deverao ser corrigidos por TCMs, invalidando boa parte do ganho.

O inconveniente de considerar as DSMs é adicionar ao menos quatro variaveis de
decisao para cada DSM (120, 2010). Considerar a existéncia de apenas uma DSM
entre o transito de um planeta ao outro implica em acrescentar 4N + 4 variaveis de

decisao, em que N ¢é o nimero de assisténcias gravitacionais. Por conta disso, ainda
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Figura 4.11 - Tour 6timo Vénus-Marte-Vénus-Terra para o asteroide 2021 EU.

X [AU]
(a) Visdo 3D (b) Projecdo na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

Figura 4.12 - Tour 6timo Vénus-Marte-Vénus para o asteroide 2021 EU.

X [AU]

(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

é aconselhavel, como primeira abordagem, considerar assisténcias propulsadas, que
deverao revelar as sequéncias mais promissoras antes da formulagao mais complexa
com DSMs.

A Tabela 4.1 mostra os tours 6timos obtidos para o asteroide 2021 EU, com um
limite de até cinco assisténcias gravitacionais. Na coluna que mostra cada tour, o
planeta Vénus é representado pela letra V, ja a Terra é E, Marte é M e Jupiter é J. Os
tempos de encontro com cada um dos corpos é mostrado por t;, 2 =0,1,2,..., N +1,
em que N é o numero de assisténcias. Logo, ¢y representa o lancamento e tn,q € a
chegada ao asteroide. O tempo de chegada antes do impacto previsto com a Terra

é representado na coluna ABI, com valores negativos representando uma chegada
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Figura 4.13 - Tour 6timo Vénus-Vénus-Terra-Terra para o asteroide 2021 EU.

° A AO

s\

-2 -1 0 1

X [AU]
(a) Visdo 3D (b) Projecdo na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

que seria depois do impacto (entdo, descartéveis).

A melhor trajetéria encontrada é para sequéncia VMVE, utilizando um AV de
apenas metade do 6timo obtido em uma transferéncia direta, com um valor de 6.678
km/s. O langamento se daria em 11 de junho de 2047 com chegada em 13 de abril de
2053, 3.38 anos antes do impacto previsto do asteroide com a Terra e um tempo de

voo de 5.84 anos. A Figura 4.11 representa a trajetéria interplanetaria da espagonave.

A sequéncia Vénus-Marte-Vénus é realmente bastante promissora para a viagem
de reconhecimento até o 2021 EU, com as quatro melhores trajetérias fazendo uso
dessa sequéncia, VMVE, VMV, VMVV e VMVEV. A segunda melhor trajetéria
encontrada utiliza apenas esta sequéncia, com um AV de 6.716 km/s muito préximo
do tour VMVE, sendo representada na Figura 4.12. A vantagem do tour VMV
sobre VMVE ¢ um tempo de voo meio ano menor, permitindo chegar ao asteroide
jé& em setembro de 2052. Uma possivel vantagem do tour VMVE sobre VMV ¢ o
encontro com a Terra apenas poucos meses antes do rendezvous com o asteroide,
0 que permitiria um reajuste e recalibragdo dos equipamentos da espagonave com

maior facilidade.

Caso necessario, é possivel investir um pouco mais de combustivel para chegar ao
asteroide com uma maior folga de tempo antes do impacto previsto. Por apenas 600
m/s a mais, o tour VVEE permite que se chegue ao asteroide 4.38 anos antes dele

impactar a Terra. Sua trajetoria é representada na Figura 4.13.

Para o caso de uma missao de reconhecimento para o asteroide 2005 ED224, o quadro

130



Figura 4.14 - Tour 6timo Vénus-Terra-Jupiter para o asteroide 2005 ED224.
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Fonte: Producao do autor.

Figura 4.15 - Tour 6timo Vénus-Marte-Terra-Vénus para o asteroide 2005 ED224.

*

X [AU]
(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

continua sendo preocupante, em gasto de combustivel, mesmo com a utilizagdo de
assisténcias gravitacionais. A Tabela 4.2 mostra os tours O6timos obtidos, em que
o menor gasto se d4 em uma sequéncia VEJ com AV = 14.738 km/s. Como é de
se esperar, por conta da passagem por Jupiter, o tempo de voo fica em torno de
7.38 anos, bem acima de sequéncias que nao utilizam o gigante gasoso para uma
assisténcia gravitacional. A assisténcia em Jupiter passa a ser relevante nesse caso,
pois permite uma drastica mudancga de inclinacao, que caso contrario necessitaria
de um AV consideravel. Ainda assim, a manobra final para rendezvous, AV,, é de
cerca de 9 km/s, da ordem de uma transferéncia direta da Terra para Jupiter, o que
coloca duvidas sobre a exequibilidade dessa trajetéria. A Figura 4.14, representando

a trajetoria da espagonave, deixa visualmente claro os desafios de uma missao para
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Figura 4.16 - Grafico de janelas para o asteroide 2005 ED224, com data zero em 1 de
janeiro de 2000. Linhas pontilhadas representam ressonancias em que o pe-
riodo da espaconave é menor que do asteroide. Linhas continuas representam
ressonancias que o periodo da espagonave é maior.

‘\ \! T 100

G /]

Cy [km?/s?]

Launch [years|

(b)

Fonte: Producgao do autor.

rendezvous com o asteroide 2005 ED224.

Além disso, uma passagem por Jupiter pode impactar consideravelmente na escolha
da fonte de energia da espagonave. E possivel que seja necessario a utilizagao de um
gerador termoelétrico de radioisétopos (como a maioria das missdes para os gigantes
gasosos), ou de grandes painéis solares (como é o caso da sonda Juno), pelos anos de

operacao em Orbita além-Marte. Claro, tudo dependera do que se prevé de operagao
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Figura 4.17 - Ressonéncia 3:1 com o asteroide 2005 ED224.
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Fonte: Producao do autor.

nessa parte da missao, e a hibernacao da espagonave pode atenuar a necessidade de

uma fonte mais robusta de energia.

De qualquer forma, foi encontrado uma sequéncia de gasto semelhante de combusti-
vel, o tour VMEV, sem a utilizacao de assisténcias em Jupiter. Mais uma vantagem
desse tour é seu tempo de voo 2.5 anos menor que o de VEJ. No entanto, o gasto
de combustivel na chegada ao asteroide, para rendezvous, ainda ¢é préximo dos exor-
bitantes 9 km/s. A Figura 4.15 mostra esse tour que, assim como o VEJ, consegue
uma consideravel mudanca de inclina¢do, mas também peca na capacidade de obter

um rendezvous suave com o asteroide.

Uma investigagao considerando DSMs ou uma enorme sequéncia de assisténcias é
recomendével nesse caso. E possivel que a utilizacdo de DSMs permita uma geome-
tria de encontro muito mais favoravel para a mudanga de inclinagdo na assisténcia.
Uma longa sequéncia também pode ser uma solucao, porém bem mais desafiadora,
exigindo técnicas mais elaboradas de projeto, como as usadas para tours em sistemas
planetarios externos, exemplificada pela missao Europa Clipper (CAMPAGNOLA et
al., 2019).

Outra alternativa é descartar o rendezvous com o asteroide e optar por estuda-lo
fazendo algumas passagens. No caso de uma transferéncia direta a alternativa seria
colocar a espaconave em uma orbita ressonante com o asteroide, tendo a oportu-
nidade de o observar por mais de uma vez. Para tanto, um grafico de janelas é
apresentado na Figura 4.16, mostrando o Cj5 e diferentes ressonéncias para o lanca-

mento da espagonave com destino ao asteroide, com uma ressonancia n : m, em que
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n sao os periodos completos da espagonave para m periodos completos do asteroide.

Como se percebe na Figura 4.16(b), as melhores oportunidades ocorrem para as res-
sonancias 2:1 e 3:1, que cruzam ilhas de baixo C3. O 6timo se d4 em um lancamento
de 17 de fevereiro de 2005, com tempo de voo de 20.98 dias, por um C5 = 2.77
km?/s? (ou seja, AV = 1.665 km/s) na ressonancia 3:1. Essa trajetéria é repre-
sentada na Figura 4.17, com um asterisco marcando o ponto onde a espagonave e
asteroide devem se encontrar a cada periodo completo do asteroide. Como se nota, é
uma trajetoria razoavelmente préoxima da Terra, com periodo de cerca de 0.88 anos,
necessitando de estudos adicionais para considerar a atracao gravitacional da Terra

com vistas a confirmar o seu carater 6timo.

Nenhuma solucao que seja melhor que a érbita ressonante 3:1 foi encontrada ao con-
siderar assisténcias gravitacionais, como bem mostra a Tabela 4.3, onde a letra “a”
indica uma passagem intermediaria pelo asteroide. Ou seja, no caso da espagonave
de reconhecimento do asteroide 2005 ED224, parece ser mais vantajoso equipa-la
com equipamentos sofisticados capazes de uma boa caracterizagdo do asteroide a

cada 2.6 anos, que é o periodo do asteroide.
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4.6 Viagem 6tima para deflexao

Para a deflexao, sera considerado uma deflexdo por impacto cinético em que a mag-
nitude do fator 8 na Equacao 1.2 é 1.5 e a espagonave defletora possui uma massa
de 1000 kg. Para impor um cenario mais drastico, ¢ considerado que os didmetros
dos asteroides 2021 EU e 2005 ED224 sao de 120 e 170 metros, respectivamente,
considerando um volume esférico para uma densidade de um asteroide do tipo S
(2710 kg/m?). Sob a luz da Regra Pratica 3.5.1 e a Figura 4.5, se considerara defle-
xoes calculadas s6 depois de 20 dias apds as aproximacoes que colocam sob duvida
o modelo analitico da Se¢ao 3.1.4. Ou seja, se considerard as deflexdes que ocorrem
somente apoés a época de 30 de novembro de 2053 e 31 de margo de 2005 para,
respectivamente, o 2021 EU e 2005 ED224.

Comecando pelo asteroide 2021 EU, a Figura 4.18 mostra o grafico de janelas com
os valores de Cj e curvas de deflexdo ¢ igual a 1 raio terrestre. E perceptivel na
figura que as curvas de deflexdo § = 1 aparecem em tempos de voo intermediario
apenas para lancamentos com alguns anos de antecedéncia do impacto previsto. A
pequena curva de d = 1 que aparece para um pequeno T'OF e préximo do impacto

¢ um caso de orbita hiperbolica, altamente energética.

Um grande inconveniente que se nota na figura é que as curvas de § = 1 nao chegam
a interceptar as ilhas de baixo C3. De fato, o langamento 6timo para deflexao ocorre
lancando a espagonave defletora em 6 de marco de 2053 com a deflexdao ocorrendo
em 27 de dezembro de 2053, representado pelo ponto verde na Figura 4.18, para
um C3 = 373.5 km?/s?, ou AV = 19.33 km/s. A trajetéria para essa deflexdo é

representada na Figura 4.19.

Ainda que um C3 da ordem de 300 km?/s? seja potencialmente realizdvel para lan-
cadores mais modernos (CREECH et al., 2020), constitui-se em grande custo e investi-
mento. Portanto, seria ideal a possibilidade de deflexao por langadores mais comuns,
permitindo de pronto, quem sabe, langar uma ou mais espagonaves defletoras. Mais

uma vez, as assisténcias gravitacionais podem auxiliar na tarefa.

A Tabela 4.4 mostra diferentes tours 6timos obtidos para a deflexdo do asteroide 2021
EU. Como se vé, boa parte deles reduz o gasto em AV pela metade. Um fato notével
é a dominancia de assisténcias em Jupiter para os melhores AV's, as quais permitem
que a espaconave defletora ganhe uma quantidade consideravel de energia, chegando
com uma velocidade relativa ao asteroide maior. O grande inconveniente dessas

trajetorias é seu grande tempo de voo, 7 anos ou mais, e passagens perigosamente
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Figura 4.18 - Gréfico de janelas para o asteroide 2021 EU para Cs3 e . Epoca zero para
10 de novembro de 2050.

C; [km?/s?]

0 0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5
Launch [years|

Fonte: Producao do autor.

Figura 4.19 - Viagem 6tima para deflexdo do asteoride 2021 EU.

wy

Y [AU]

-1 0 1
X [AU]

(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica
Fonte: Producao do autor.

proximas a Jupiter.

Tomando o tour Terra-Terra-Jupiter como exemplo, representado na Figura 4.20, a
assisténcia se aproxima de Jupiter por volta de 9 raios jovianos. Ou seja, o ponto de
maior aproximacao entre a espaconave e Jupiter ocorre entre a o6rbita de Europa e
o, com a espaconave defletora enfrentando o poderoso campo magnético do gigante
gasoso. Como essa passagem se da em um periodo curto, é possivel que nao acarrete

maiores danos ao se usar um escudo de radiacao adequado. Todavia, permanece
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Figura 4.20 - Tour 6timo Terra-Terra-Jupiter para deflexdo do asteroide 2021 EU.

=} L
=
= ©
N o
-4
- -2 0 2 o
X [AU]
(a) Visdo 3D (b) Projecdo na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

Figura 4.21 - Assisténcia gravitacional em Marte para deflexdo do asteroide 2021 EU.

e

Y A

_—; 0 1
X [AU]
(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

sendo um fator que aumenta a complexidade de uma missao que ja é altamente
sensivel. Além dos fatores ja discutidos na secdo anterior em relacao as duvidas

sobre a fonte de energia.

Para evitar a complexidade adicionada por uma assisténcia gravitacional dessa
monta em Jupiter, é possivel escolher trajetérias mais dispendiosas, porém com
assisténcias apenas nos planetas do Sistema Solar Interno. As melhores oportunida-
des encontradas nessa linha é uma tnica assisténcia em Marte com um AV = 11.981
km/s e um tour Terra-Marte de AV = 12.088 km/s. Uma grande vantagem de ape-
nas uma assisténcia gravitacional é a tendéncia a menores tempos de voo, com a

assisténcia em Marte necessitando de apenas 1.37 anos de voo até a deflexdo. Essa
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Figura 4.22 - Gréfico de janelas para o asteroide 2005 ED224 para Cs e 8. Epoca zero para
11 de marco de 2002.

- |
S = g B
N~ o
F'; Cs [km? /57
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Fonte: Producao do autor.

Figura 4.23 - Viagem 6tima para deflexdo do asteoride 2005 ED224.

0.6 09
= 0.4
=] 0
— 0 = J
N 0.2 = 05
S
1 -1
1.5
X [AU]
-1 0 1
X [AU]
(a) Visao 3D (b) Projecédo na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

trajetoria é representada na Figura 4.21.

Para o caso do asteroide 2005 ED224, em que é assumido um didmetro de 170 metros
para o asteroide, o grafico de janelas correspondente é apresentado na Figura 4.22.
A possibilidade de deflexao desse asteroide por um raio terrestre ou mais s6 ocorre
para lancamentos com mais de 10 anos antes do impacto previsto. Mais uma vez,
as curvas de 0 = 1 nao cruzam as ilhas de baixo Cj3, e a trajetoria otima para a
deflexdo necessidade de um C3 = 458.2 km?/s? (21.41 km/s). Como é indicado pelo
ponto verde na Figura 4.22, o lancamento se daria em 11 de novembro de 2009
com a deflexdo ocorrendo em 10 de abril de 2010. A Figura 4.23, representando

essa trajetoria, deixa claro que grande parte desse gasto energético é para enviar a
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Figura 4.24 - Tour 6timo Marte-Terra-Jupiter para deflexdo do asteroide 2005 ED224.

4
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(a) Visdo 3D (b) Projecdo na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

Figura 4.25 - Tour 6timo Marte-Terra para deflexdo do asteroide 2005 ED224.

1
15
= 1 = 0
=.05 &
N > :
1 \g
0 \/—c”ﬁﬂ 2
1 ) ‘
X [AU] Y [AU] 1 0 1
X [AU]
(a) Visao 3D (b) Projecao na ecliptica

Fonte: Producao do autor.

espaconave defletora em uma érbita consideravelmente inclinada capaz de impactar

o asteroide quase que perpendicularmente.

No caso da utilizagao de assisténcias gravitacionais, mais uma vez se constata a do-
minancia de assisténcias jovianas, como deixa claro a Tabela 4.5. A economia de AV
chega a mais da metade do previsto com uma transferéncia direta para deflexao; ou
seja, menos de 10.5 km/s. Por exemplo, um tour Marte-Terra-Jupiter, representado
na Figura 4.24(b), prevé um consumo de apenas 8.687 km/s. O inconveniente de
parte razoavel dessas trajetérias que preveem passagem por Jupiter, é que tendem
a ser Orbitas bastantes excéntricas, com um periélio bem préximo do Sol, como se

percebe facilmente na Figura 4.24(b). Caso seja indesejavel uma passagem por Jupi-
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ter, um tour Marte-Terra, Figura 4.25, oferece a possibilidade de deflexao por 13.465

km/s, cerca de 8 km/s a menos que a transferéncia direta 6tima.

Convém salientar que, como explicado na Secao 4.4.3, o problema de otimizacao é
montado privilegiando o uso de um lancador capaz de enviar a espagonave com um
Cs de até 25 km?/s?. Porém, boa parte das trajetorias encontradas que excedem
um valor de AV =5 ou 6 km/s, possuem um gasto consideravel de combustivel em
espaco profundo, o que é muitas vezes inviavel. Portanto, nos casos que apresentam
um AV superior, é bem provavel que seja necessario um langador capaz de colocar
a espaconave em trajetoria interplanetaria com um alto C5. Felizmente, a tecnologia
atual ¢ capaz de tal feito (CREECH et al., 2020).

143



"1091® Op OBINPOIJ OO

69° er'g - 50220761 0S0Z-UN[-€9°0T  6V0Z-19V-L0LE 8POG-AON-€8'T0  TFI'LL AA
89°C Ty - £90T-2(-EF'CE 090518 F6'80  0S0T-IM[-TE'GT  6V0GAON-8T'C0  TISII d A
LT £g'e - £50T-20(-€0°€T  TG0EPST6FT 090520069 TT  0902-Un(-L070  062°ST I IN
89°C ere - - £902200-T1'6C  190¢1AV-T0'9T  0S0-AON-99F0  TFGFI A
£9°C £9°€ - FGOT-URL-ZRET  TG0Z-AON-RG'80 TC0Z-IAV-E1'80 0C0GTRIN-RE'S  T09'€1 ad N
19°C ar'e - £50T-20(-GT'6C  CS06200-€0°90  TS0T-MML-LE'GT  0S0T-IM[-TLGT  880°CI N |
99° 26T - - 505287 1€ GS0C20-FL0C  TG05-08Y-GE'LT 18611 N
9¢°C AR - PGOC-224-TL°G0  0S0Z-MOF9'6Z  9P0CTRIN-8E' 08 GP0G2od-G1'9%  PLY'TI rA
162 9’8 FGOZ-A0I-GEFE  CGOCTBIN-0GL0  0S0Z-08V-€7'6C  LPOT-AON-L6'0T  SPOG-AON-TO0Z  989°'TT [N A
6T 808 FCOT-A01LF 10 0S0Z-UN[-99°0¢  8FOZ-MO-CO'9T  9POZ-UN[-CL'9T  9FOT-UBL-CTFO0  SESTT [ A A
162 tal) - PCOT-A01-88FC  GSOTTRIN-TITG  0S0Z39S-€9'T0  9V0GAON-90TT L8801 [N
8G'C P8 FGOT-URL-9T'6C  0S0T-TeIN-LE'6T  8P0Z-OBY-8G'LE  SFOCTBIN-GP'LT  GF0Z-08V-16'cc 9066 [ @ N
eLT 02’8 £0T-2F IT  0S05-MFEF0  0S0ZT-FEFO  LFOT-0SV-LGLT  GPOT-0S-9Z'8C 0066 [ [ d
89°C 612 £90220(-6L'GC  GS0T-UBL-GL'GT  0S0T-TRIN-88'6Z  SFOZ19SCH'G0  9F0Z-MO-60LT  2€¥6 A
FG'T 129 - PEOT-A01-CO T TS0TTRIN-G6'ET  6V0GMOCO'0T  LFOGAON-90'8c  CIL'S [
89°C 128 £S0T-20A-ETFE 10899808 6FOCTBINFC 08 LF0-08V-IGF0  GPOC-0STHLT G088  d[d
65°C 16'9 FGOT-URL-60'9  GSOT-TEIN-8G'ST  0G0G-995-9F'80  LPOZ-MO—TOTL  LP0G-424-09'8C  §%¢8  [HA
162 60'8 FG0C-204-CEFE  GS0GTRIN-99'90  0S0Z-MO-08'8%  8POZ-We[-9L°'T0  9P0Z-We[-£4'T¢  Lgg8 (W d
[sowe] gy [soue] JO.L "} £ & 17 0 [s/ue]] AV o,

‘N 120g @ploiajse op oexapep ered ered sopeIjuodus sIoy, - '§ BRR],

144



“roine op OWUDUOH& 9IUOH

¢L'Cl
0€0T
vear
6€°GT
¢E€ 01
1€°0T
8¢ 0T
e€ror
0L°¢T
V8¢l
61°0T
€ear
¢E 01
L8°¢Cl
¢E€ 01
LE7GT
69°CI
1€°0T

¢G'6
€e9
[¢cl
9¢'C
YY)
L8€
€78
76°6
080T
47!
89°9¢
6C'8
L6
009
8¢V
789
Gq'6
ey

0TOC-Unf-gL 61
G10CAON-LGCC
L0O0Z-AON-6€"L0
GTOCAON-TCCT
GT0CAON-909T
€10CUBL-167CC
0T0C-Unf-96°Le
€10¢uer-60'10
LOOC-AON-CV'TT
GTOCAON-GC ST
0T0C-19V-¥8'9¢
L00Z-3MO-66"L¢
0T0Z-1-76°CO
GTOCAON-L9'LT

G00g-UNL-9€CT
1102-M0-61°€C
900¢-03V-G0'Tg
L002-MO-G7'1¢
1102-291-66"8¢
1103-39S-9€°6¢
¢T0Z-2ON-¥0'6%
6002-MO-F€'ST
¥102-19V-0T €0
0T0ZTRIN-TT°60
PT0G-AO0N-1.'9%
¢00Z-20N-¢L 0T
1102 1M[-CL 6T
L0021V -66"9¢
CT0G-2ON-GZ ST
G00GTeIN-CL'TT
900-221-2€ 61
T10Z-T0[-€G 6

7002-2491-96 70
010Z-19V-¢1 0€
€002 [-LE'8T
9002-A0N-CL 0€
6002-A0N-LE 68
0102-19Y-8Z 0
T10%-2(1-€8°80
6005-MO-ELF0
9T0G-AON-L6"LT
€102-03Y-62 0¢
0002-29(1-66"60
T00g-UnL-LV 68
0T0Z-un[-18°G0
900%-A0N-L8'G¢
T10G-[-LG'TE
€00z-Ue[-£0"8%
7002-19Y-6€"60
0T0Z-un-69:90

2002-03V-92 6
800Z-TL-F1°T0
6661-UN[-TE €T
900%-40.1-9¢"€0
L00g-TL-06"0T
600-Un-£9'%0
0T0Z-Un-L6'TT
G00Z-AON-66 ¢
6002-39S-96"€0
6002-T8IN-99°90
9861-19V-L6'8T
T00G-Ue(-ZS T
900216968
7002-MO-1¢ 20
0T0Z-un-¢9°GT
100Z-T(-08'T0
2002-M0-06'¢C
6002-20(J-€0°LT

0002-20(-1€°0T
9002 T-09"9¢
G661-03V-8€'TC
G00G-TN[-8E 6T
9002-03V-0g €1
6002-Ue[-LE"T0
700G-UN[-6£°9%
€002-491-C6°CT
6661-39S-L¥"L0
800%-A0N-69°'8%
9L61-19V-98'8¢
6661 -€C"8C
€002-08y-18'01
7002-19V-0¥'L¢
8002-03V-LL €0
0002-20(J-16'7¢
0002-20-00°CT
800Z-TeIN-67"F0

€V ot
€8¢91
79671
G91°€T
X4y
6G0°€T
0v6°¢l
6V ¢l
€6¢°¢l
99801
G08°01
0LT°0T
02001
L66°6
68L°6
6V€6
LIT°6
L89°8

AW
[INH
AN
dIN
[LAA
[HA
[N
[[IN
A C!
LA
rrcH
AN
[HH
(A
(ICI
ANLA
CHNC
[HIN

[soue] gy

[soue] 7O,

"

©

@

1

07

[s/uy] AV

maoj,

‘FZedd G007 oploiajse op oexapep eled ered sOpeIUodULd SINOT, - G ©[RJR],

145



4.7 Sintese e conclusdes

Este capitulo apresenta os conceitos fundamentais para o projeto de uma trajetéria
interplanetaria. Foi apresentada a importancia da utilizacao de um grafico de jane-
las (porkchop plot) para se encontrar oportunidades de transferéncia até o asteroide.
Também se mostrou como deve ser formulado um problema de multiplas assisténcias
gravitacionais, em que se aproveita de passagens por planetas intermediarios para
economia de combustivel e tempo de missdo, além de ferramentas de auxilio na em-
preitada, como o grafico de Tisserand. Os conceitos aqui empregados sao essenciais

para o projeto de qualquer missao interplanetaria.

Como exemplificado pelo asteroide 2005 ED224, percebe-se que a deflexdo de um
asteroide com alta inclinagdo implica em grandes desafios técnicos, pois limita a
oportunidade do envio de uma espagonave de reconhecimento antes da deflexao,
como mostrado na Secao 4.5. Uma alternativa poderia ser a utilizacdo de uma es-
paconave que performa varias passagens pelo asteroide em uma oOrbita ressonante,

por um misero gasto de AV.

Na Sec¢ao 4.6, foi notado como uma assisténcia em Jupiter pode ajudar em uma
deflexdo por impacto cinético ao aumentar consideravelmente a energia orbital da
espagonave, para chegar ao asteroide com uma grande velocidade relativa. Todavia,
a ida da espagonave defletora até Jupiter impoe outras restricdes que devem ser
consideradas, incluindo preocupagoes na fonte de energia e no escudo de radiagao.
Varias trajetorias obtidas, tanto para missao de reconhecimento quanto deflexao,
indicam um gasto de AV acima de 8 km/s. Isso é um indicativo que langadores que

possuem um estégio superior mais potente que Cs = 25 km?/s* devem ser utilizados.

Desde o inicio de seu periodo no Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais, o au-
tor tem conhecimento de um suposto programa russo que forneceria o calculo de
trajetorias como as aqui apresentadas, com diversos profissionais trabalhando no
programa sem sucesso em desvenda-lo. Ainda que o autor nao tenha tido acesso a
tal “programa russo”, espera-se que os fundamentos aqui apresentados e o know-how
obtido pelo autor possam auxiliar no desenvolvimento brasileiro na area. Todavia,
este ¢ um trabalho de cardter cientifico e apenas o essencial as perguntas cientifi-
cas colocadas foi apresentado. Muito do desenvolvido e aprendido nao se encontra
neste trabalho. Portanto, o autor coloca-se a disposi¢ao ao auxilio de um projeto

detalhado, se um dia necessario, que deve considerar detalhes como:

e Ap0s tour promissores terem sido encontrados com as rotinas aqui apre-
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sentadas, é necessaria uma reavaligao deles considerando DSMs (deep space

Manevvers);

A andlise aqui se limitou a considerar um veiculo lancador capaz de colocar
a espagonave em trajetoria interplanetaria com uma energia caracteristica
de 25 km?/s?. Outras consideragoes sobre o langador selecionado devem
ser feitas, como limitacoes na declinacao, considerando a érbita de estaci-

onamento, e alocagdo de massa molhada;

Definido um conjunto de tours, é necessario reavalia-los utilizando a aproxi-
macao de elementos finitos para a efemérides. Apds essa etapa, trajetérias
que continuem promissoras devem ser minuciosamente avaliadas em um

problema de n-corpos, considerando varias perturbacoes;

O projeto da trajetéria deve ser iterativo com a equipe de GN&C, princi-
palmente a equipe responsavel pela navegacao. Incertezas nas medi¢oes por
radiometria, além de nao idealidades dos propulsores, devem ser minucio-
samente analisadas, alocando as TCMs (trajectory correction maneuvers)

necessarias para garantir o sucesso da missao;

A utilizacao do b-plano, Se¢ao 3.1.2, é fundamental na avaliacao das assis-
téncias pelos planetas e alocacdo de TCMs. As incertezas devem ser pro-
pagadas até cada encontro e projetadas no b-plano e no tempo de encontro
previsto, de forma que o conjunto de TCMs seja alocado para garantir o
resultado desejado. Isso é fundamental para evitar impacto (em passagens
com baixa altitude) mas também para evitar uso excessivo de manobras

de limpeza apés cada encontro.
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5 OPERACOES PROXIMAS AO ASTEROIDE

Com algumas das discussoes ja desenvolvidas até aqui, fica claro a vantagem que a
autonomia de uma espagonave pode desempenhar na operacao proxima ao asteroide,
seja em uma missao de reconhecimento ou de deflexao. Portanto, no caso da operagao
proxima ao asteroide, este trabalho se preocupou em contribuir com a automagao
de missoes a asteroides de forma geral. Qualquer melhoria na operacao de uma
espagonave proximo a um asteroide, é diretamente aplicavel a um cenario de deflexao,
visto que muitas técnicas de deflexao necessitam de operar em proximidade ao corpo
(por exemplo, alojamento de artefatos explosivos ou qualquer deflexdo de baixo-
empuxo). Portanto, aqui o enfoque serd mais amplo, em missoes a asteroides em

geral, com qualquer dos desenvolvimentos sendo 1teis em um contexto de deflexao.

Missoes atuais para pequenos corpos dependem, na maior parte de sua operagao, de
comandos recebidos da estagao em solo, os quais podem levar cerca de 20 minutos
para chegar a asteroides proximos da Terra (NEAs). Essa limitagao operacional, ali-
ada as varias incertezas associadas ao ambiente de um asteroide, como em sua massa
e tamanho na ordem de, respectivamente, 1000% e 200% (BOARD et al., 2019) antes
da chegada da espagonave, fraco vinculo gravitacional e perturbagoes (SCHEERES,
2014), fazem com que missoes atuais tenham um perfil bastante conservador em sua

aproximacao ao corpo.

Na missao OSIRIS-REx, a fase de aproximagao (approach) e avaliagdo prelimi-
nar (preliminary survey) levam juntas quase 4 meses. Nesse periodo, a espagonave
aproxima-se cautelosamente do asteroide de algumas centenas de quiléometros até a
alguns poucos quilémetros (WILLIAMS et al., 2018). Um fator preponderante nessa
cautela é adquirir imagens do asteroide, em diferentes configuracoes e condig¢oes de
iluminagao, para se obter o formato do corpo utilizando estereofotoclinometria (ste-
reophotoclinometry, SPC) (ASAD et al., 2021). Esse formato serd fundamental para
a navegagao da espagonave sobre o asteroide (WILLIAMS et al., 2018). Além disso, é
esperado restringir a incerteza em sua massa em até 2% antes de a espagonave ser
inserida em uma 6rbita circular de 1.5 km (WILLIAMS et al., 2018).

E apresentado na Secdo 5.1 o ambiente simulado do asteroide. Em alguns casos,
sera considerado a navegacao autonoma da espagonave, para a qual é apresentada
a proposta de navegacao na Secao 5.2. As leis de controle e guiagem aplicadas sao
mostradas na Secao 5.3. Especial foco é dado, na Secao 5.3.4, a apresentacao de uma
lei de controle para manutencao orbital auténoma que foi derivada no decorrer da

pesquisa que embasa este trabalho. Ela pode ter grandes consequéncias na operagao
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de espaconaves em proximidade a asteroides, ao permitir que se aproximem do corpo
com seguranca e rapidez para uma coleta de dados de maior qualidade. Essa lei de
controle é validada na Secao 5.4, com cenarios desafiadores em um ambiente dina-
mico préximo do que se espera encontrar. Por fim, um estudo integrado de GN&C é
realizado na Secao 5.5, mostrando que ao empregar uma espagonave autonoma e leis
de guiagem e controle robustas, a exploragao de um pequeno corpo pode ser feita
com maior rapidez que missoes atuais. Isso tem um impacto direto na capacidade
de deflexdo de um asteroide, pois permitiria, em tese, que uma espagonave de reco-
nhecimento seja langada junto a uma defletora para chegar apenas poucas semanas

antes da espacgonave defletora.
5.1 Dinamica

Aqui se dedica a apresentar o ambiente do asteroide considerado nas simulagoes. Os
sistemas de referéncia utilizados e as equagoes do movimento escritas em cada um
deles sdo apresentados na Secao 5.1.1. Ja a Se¢ao 5.1.2 apresenta a modelagem das

forcas consideradas e porqué da escolha delas.
5.1.1 Sistemas de referéncia e equagoes do movimento

Basicamente, trés sistemas de referéncia sao os mais utilizados quando se fala em
operacoes proximas a asteroides: inercial, fixo na oérbita e fixo no corpo. O mais
intuitivo deles é o sistema inercial, centrado no asteroide, e normalmente conforme
o ICRF. O sistema fixo no corpo é comumente definido com seu eixo z apontando
para o polo norte do corpo, enquanto o eixo z esta na direcdo do menor momento
de inércia. Dada a ascensao reta e a declinagao da atitude do asteroide no sistema
inercial, respectivamente RA e DEC', é trivial de se obter uma sequéncia de rotagoes

que leve do sistema inercial para o fixo no corpo:

cos(w) sin(w) 0| | cos(90° — DEC) 0 sin(90° — DEC)
RPF = | —sin(w) cos(w) 0 0 1 0
0 0 1| [—sin(90° — DEC) 0 cos(90° — DEC) (5.1)
cos(90° + RA)  sin(90° + RA) 0 -
—sin(90° + RA) cos(90° + RA) 0
0 0 1

O angulo w representa uma diferenca de fase no alinhamento dos eixos x e y de

ambos os sistemas. Caso o asteroide apresente uma rotacao uniforme sobre seu eixo
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principal de inércia, o angulo w pode ser descrito como w = wy + wAt, em que o
primeiro termo é um angulo inicial, e o segundo ¢é a velocidade angular do asteroide

multiplicada pelo tempo que se passou.

O sistema de referéncia restante, fixo na érbita, é centrado no asteroide e definido
com seu eixo z na direcdo do momento angular da érbita heliocéntrica do asteroide,
enquanto o eixo x esta na direcao de sua posicao heliocéntrica. Uma transformacao
que leve do sistema fixo na Orbita para o inercial pode ser obtida utilizando os

elementos osculadores da érbita do asteroide, conforme:

cos(—€,) sin(—€,) 0] |1 0 0
R, = |— sin(—€Q,) cos(—,) 0| [0 cos(—i,) sin(—i,)
! 0 0 1| [0 —sin(—i,) cos(—i,) | 52)
cos(—w, — 1)  sin(—w, —1v,) 0
—sin(—w, — vy) cos(—w, —v,) 0
0 0 1

em que €2, 1., Wy € U, representam, respectivamente, os elementos osculadores: longi-
tude do nodo ascendente, inclinagao, argumento do periastro e anomalia verdadeira.

E possivel de se transformar entre qualquer dos trés sistemas de referéncia utilizando
as Equagoes 5.1 e 5.2. Logo: RL, = (RBFT ROF = (RL)T , REE = RBFRL. e
R = (Rgi)".

No sistema de referéncia inercial, as equag¢oes do movimento podem ser escritas de

forma sucinta como:

rr = 17], (53&)

v = dy, (5.3b)

onde 77, U7 e ay representam, respectivamente, a posicao, velocidade e acelaragoes

atuando sobre a espagonave no sistema inercial.

No caso dos sistemas fixos no corpo e orbita, é necessario considerar sua nao inerci-
alidade por conta de serem girantes. O sistema fixo no corpo tem suas equagoes do

movimento segundo:

5r = Upr, (5.4a)

1;J)BF:—5XFBF—2?%XUBF—5X (T%XFBF)+JBF, (54b)
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em que @ representa o vetor velocidade angular do asteroide. O primeiro, segundo
e terceiro termos da Equacao 5.4b sdo, respectivamente, as aceleragoes de Fuler,
Coriolis e centripeta. Se o asteroide possui velocidade de rotagdo constante sobre
seu maior momento de inércia, @ = w5 a aceleracao de Euler pode ser eliminada

da equacao.

De forma semelhante, as equacgoes do movimento para um sistema fixo na Orbita
podem ser obtidas ao se considerar a velocidade angular orbital do asteroide, 7/,. Se,

como aproximagao, a orbita do asteroide for considerada nao perturbada, pode-se

escrever:
7.7OF = UOF, (55&)
QL]’OF = —ﬁa<2 X FOF) — I)a(22 X ’UOF) — I'/a[é X (2 X FOF)] + JOF, (55b)

em que, do problema de dois corpos, facilmente se encontra que:

Hs

(5.6a)

l)a = (1 + €4 COS Va)2 m,

Hs

mSin Va(l =+ €, COS Va)pa, (56b)

para a, representando o semi-eixo maior do asteroide, e, sua excentricidade e pug o

parametro gravitacional do Sol.
5.1.2 Principais forcas atuantes

Devido a pequena gravidade de um asteroide, a espagonave operando em sua pro-
ximidade é razoavelmente afetada por varias forgas. A importancia de se considerar
ou nao a atuagao de determinada forca varia de caso a caso, e deve ser pensado
conforme o objetivo da analise, distancia para o asteroide, massa, e outras conside-
racoes. De maneira geral, como se verifica em Antreasian et al. (2016) para a missao
Osiris-REX, as principais for¢as atuantes quando a espacgonave identifica o asteroide
em suas cameras Opticas, a centenas de quilometros, sao a pressao de radiacao solar
(SRP), efeitos gravitacionais de terceiro corpo provenientes do Sol e o termo central
da gravidade do asteroide. No ponto de maior aproximacao com o asteroide, a es-
paconave passa a experimentar efeitos gravitacionais devido a nao uniformidade de
seu volume e densidade, que acabam por superar ou igualar os efeitos da SRP e de
terceiro corpo. Também passa a ter um efeito consideravel o albedo do asteroide e

a sua pressao de radiacao infravermelha.
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Aqui neste estudo, serao considerados todas essas principais forgas, com exce¢ao
do albedo e pressao de radiagao infravermelha (por conta da alta complexidade de
simulagdo dependente do formato e composigao), e a adigdo de aceleragbes proveni-
entes dos propulsores da espagonave executadas pelo sistema de controle. Portanto,

a aceleragao sobre a espagonave no sistema de referéncia escolhido é:
d=d,+ dsgpp + dsp + U, (5.7)

onde os subscritos g, SRP e 3B representam, respectivamente, o campo gravitacional
do asteroide, a pressao de radiagao solar e os efeitos de terceiro corpo devido ao Sol.

O vetor 4 é o comando de controle.

Para pressao de radiacao solar é assumido um modelo de cannonball, dado por (SCHE-
ERES, 2014):

P0(1+p)U2ASC F—Cf (5 8)
Msc 7= d]|®” '

ASRp =

em que 7 é a posicado da espagonave no sistema de referéncia considerado, d é a

posi¢ao do Sol em relacao ao asteroide, p é a refletividade da superficie, Py = 4.56 X

107% N/m?, U é a distancia de 1 UA em metros, Agc a drea de superficie considerada
) y L4ASC p

e Mgc a massa da espagonave.

No caso dos efeitos gravitacionais do Sol, tem-se:

d  7-d
633 = —Us = + . = . (59)
QMW IV—ﬂP)

O campo gravitacional do asteroide serd simulado, conforme a necessidade, utili-
zando um modelo de poliedro ou uma expansao por harmonicos esféricos. Isso se
d& porque, apesar da maior precisao de um modelo de poliedro, sua simulacao é
computacionalmente custosa, de forma que em alguns casos é mais interessante a

aplicacao de um modelo mais simples.

A aceleracao d, ¢ obtida segundo o modelo de poliedro em um referencial fixo no

corpo, de acordo com Werner e Scheeres (1996), como:

JBF = —-Go Z EeFeLe — Z FfFfo (510)

g9
ecedge f€face

onde 7 e 7, sao as distancias de qualquer ponto em uma face ou aresta do poliedro,
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respectivamente, para a espagonave. As matrizes E, e Fy sao:

S ST |y T
E, = figni, + 11, (5.11a)
Fy = ityiy, (5.11b)
em que 71y ¢ o versor normal a face, 7, é o versor perpendicular a aresta e 7y,
e apontando em direcdo contraria ao centro da face. Os termos com sobrescrito
linha indicam o mesmo, porém para uma face vizinha a da aresta em consideragao.

Também se tem:

71 (Fra X Ty3)

VP +-Tf1f}2 -f}g +-Tf2f}3 -f}l %‘ngf}l -f}g

wy = 2arctan (5.12)
onde 7; representa a distancia de cada vértice da face triangular para a espagonave
(com 1, 2 e 3 tomados no sentido anti-horario sobre o versor normal a face, 7iy).

Finalmente:
Te1l + Te2 + €e

Te1 + T'e2 — €¢

Le=In (5.13)

onde r; € a distancia de cada vértice da aresta em consideragao para a espacgonave,

e e, ¢ o tamanho da aresta.

Por fim, a expansao em harmonicos esféricos é obtida considerando o potencial

gravitacional:

n

Usp, = % > (7;?)” P (sin ) [Crp cos (M) + Spm sin (mo)] (5.14)

n=0m=0

onde ¢ e p sao, respectivamente, a latitude e longitude da espagonave no sistema fixo
ao corpo e P, sao os polindémios de Legendre associados. Féormulas recursivas para se
calcular o potencial sao utilizadas, com as quais também se obtém a aceleracao c?fF
(MONTEBRUCK; GILL, 2000). Quando utilizado, o modelo de harménicos esféricos é
expandido até a ordem e grau cinco. Além disso, se a espagonave entrar na esfera de
Brillouin em qualquer instante da simulagao, se considerard o modelo de poliedro (j&
que a expansao nao ¢ definida nessa condigao). Os coeficientes C,,,,, € S, na Equagao
5.14 sao calculados a partir do poliedro correspondente que representa o formato do
asteroide (WERNER, 1997), de modo a manter a consisténcia com as caracteristicas
de formato assumido. A forma do asteroide é obtida do site PDS Small Bodies Node
da NASA! e reduzida para 4000 facetas usando o software Autodesk Meshmixer.

Por fim, é certificado de que o referencial fixo no corpo esté localizado no centro

https://sbn.psi.edu/pds/shape-models/
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de massa do asteroide e alinhado com os eixos principais de inércia para a massa
assumida (DOBROVOLSKIS, 1996).

5.2 Navegacao

Nesta secao descrevem-se as solugoes de navegacao aplicadas na arquitetura de
GN&C proposta. Primeiro, suponha um sistema nao linear de equagoes diferenciais,

com uma saida Y, escrita como:

X = F(X,1), (5.152)
Y =G(X,t)+¢ (5.15b)

X e R™ Y eRPeZeRP representando incertezas presentes em Y. 0 problema é

entao estimar o vetor de estado X para um conjunto de medidas Y.
5.2.1 Dinamica e ambiente nominais embarcados

E considerado como o vetor de estado na Equacio 5.15:

X = [7? v op CSRP]Ta (5.16)
em que C'sgp inclui todos os termos constantes na Equacao 5.8. A decisdo de nao
incluir nenhuma informagao sobre o formato do asteroide (por exemplo, seu raio mé-
dio, como feito por Takahashi e Scheeres (2021)), estado rotacional, AV aplicado
pelo sistema de controle ou ordens superiores do campo gravitacional ¢ deliberada.
Assume-se que em uma fase preliminar da aproximagio, a espagonave (autonoma-
mente ou nao) obteve uma estimativa precisa da atitude e do estado de rotacao do
asteroide. Esta é uma suposicao razoavel se observado o desempenho na campanha
da OSIRIS-REx, quando a espagonave estava a 162 km de Bennu, com erros na
ordem de 0.2° ou menores para RA, DEC e w (LEONARD et al., 2019).

Na dinamica nominal é considerado apenas o termo central do campo gravitacional,
ou seja, dy = —437" na Equagao 5.7. A escolha de desprezar termos de ordem supe-
rior para o campo gravitacional nominal, e assim nao estima-los em X , ¢ enfatizar
a proposta de GN&C no caso de dinamica nao modelada. Essa énfase é particular-
mente importante para asteroides razoavelmente oblongos. Os termos .J, e Cas de seu
campo gravitacional terao um enorme impacto na dinamica da espagonave operando
em sua proximidade. Portanto, espera-se que, ao negligenciar os termos de ordem

superior no cenario nominal, as estimativas fornecam uma avaliacdo conservadora
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de outros efeitos negligenciados, como pressao de radiacao infravermelha, albedo e
SRP dependente de atitude.

A OSIRIS-REx, ao operar préximo a Bennu, contou com um modelo de formato ob-
tido por estereofotoclinometria (SPC) com erro 3D de 1 m (ASAD et al., 2021). Esta
precisao é equivalente a cerca de 0.4% do raio médio de Bennu. Embora confidvel e
precisa, esta abordagem de reconstrucao de forma é demorada e computacionalmente
intensa. Abordagens menos exigentes ainda sdo uma area de pesquisa ativa, princi-
palmente para facilitar a reconstrucao de formato a bordo (BERCOVICI; MCMAHON,
2019; BAKER; MCMAHON, 2020). Devido a essas limitagoes, e para ndo empregar
um cenario bastante otimista para o formato, como foi feito em trabalhos anteriores
(TAKAHASHI; SCHEERES, 2021), assume-se que, em vez de estimar continuamente a
forma do asteroide, a espaconave tem um formato grosseiro embarcado que conta
com um nivel de incerteza assumido. Essa suposicao é bastante ttil, pois também
permite que este estudo seja um subsidio para outros estudos que tentem determinar

a eficacia da reconstrugao a bordo do formato.

Por fim, a nao inclusao de AVs no vetor de estado se deve a alta atividade do sistema
de controle devido a rapida aproximacao do asteroide aliada as altas incertezas. Se
os AV's forem considerados em X , nao fica claro se a espagonave pode processar um
grande X entre suas medicoes. Opta-se, portanto, por uma consideracao conserva-
dora em que os comandos de controle executados sao passados como parametros para
as equagoes nominais. Essa abordagem assume duas formas distintas. Na primeira
forma, entre os tempos de medicao, as equagdes nominais sao integradas a bordo
seguindo a tltima melhor estimativa de X. Essa integracao ¢ feita em tempo real em
um intervalo de tempo igual ao tempo de atualizacdo dos comandos de controle At,,,
de modo que os comandos de controle sao transmitidos como uma constante para
as equacoes de movimento. O sistema de controle usara essa trajetoria integrada em
tempo real para tomar decisdes. A segunda forma de processamento dos comandos
de controle é no filtro, onde sao reduzidos e tratados como um conjunto de AVs em

uma func¢ao dependente do tempo:

a(t) = va AVio(t —t), (5.17)

onde 6(t —t;) é a fungdo delta de Dirac, e Avj ¢ um AV aplicado no tempo tj. A
forma como os comandos de controle @ sao reduzidos a Equagao 5.17 é muito simples.

O historico de comandos de controle é armazenado entre os tempos de medig¢ao para
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ser posteriormente inserido em uma rotina. Essa rotina, antes da inicializagao do
filtro, analisa o histérico de controle e reduz a diferentes comandos em intervalos de

tempo Atay = 60 s para cada A\7j:

AVi= Y Atavil(t). (5.18)

ti<t<tjt+tavy

5.2.2 Medigoes

Assume-se que a espagonave esta equipada com um LIDAR, duas cameras épticas de
navegacao e um conjunto de acelerdémetros para navegacao em relagao ao asteroide.
E considerado ndo haver dados radiométricos disponiveis para a espagonave, pois
uma das vantagens significativas de uma operacao auténoma ¢ aliviar a carga do solo
na operacao da espagonave e na remocao de restrigoes de trajetéria que precisariam
ser colocadas para manter uma telemetria regular e periédica. As medidas do LIDAR

sao modeladas seguindo a relagdo para seu erro de precisao como:

5.5m, ser >6km
OLIDAR = ) (5-19)
0.1 m, caso contrario

Convém notar que essa é uma abordagem conservadora. A Advanced Scientific Con-
cepts, empresa responsavel pelo flash LIDAR 3D da OSIRIS-REx usado no GN&C,
relata um erro de alcance de 5-10 cm para o modelo “GSFL-16KS Space”?, em uma
distdncia abaixo de 6 km. Mizuno et al. (2017) relata para a Hayabusa 2 um al-
cance operacional de 30 m a 25 km, com erros de 1 m a 5.5 m em cada limite de
alcance respectivo. Embora os dois LIDARs sejam muito diferentes (por exemplo,
o da Hayabusa 2 nao é um flash LIDAR 3D), assume-se que ainda é razodvel mis-
turar os dois para evitar uma abordagem excessivamente conservadora. Como seréa
mostrado em breve, supoe-se que as medi¢oes de distancia sejam feitas apenas pelo
LIDAR, o que néo é realista. Na pratica, a navegagao 6ptica complementa os dados
de alcance diminuindo a significincia dos erros do LIDAR. De fato, em algumas
missoes, como é o caso do OSIRIS-REx, as medi¢oes do LIDAR nem sao conside-
radas na determinagao orbital (OD), sdo mais criticas para a deteccao de falhas
operacionais (WILLIAMS et al., 2018).

A espacgonave Hayabusa 2 possui trés cameras de navegacao optica, ONC-T, ONC-

’https://asc3d.com/gsfl_16Ks/
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W1 e ONC-W2 (TAKEI et al., 2020). Para a navegacao 6ptica do cenério de andlise,
sao consideradas a ONC-T e ONC-W1. A ONC-T é uma camera telescépica com
FOV de 6.27° e tamanho de pixel de 1024x1024, enquanto a ONC-W1 tem um
amplo FOV de 69.71° e 1024 x 1024 pixeis.

As medigoes 6pticas e de LIDAR sao combinadas para formar o vetor de medigao

}7, alimentado no filtro de navegacao para estimar X:

- T
Y=[r 7 (5.20)
Para a medicao da distancia r, sua incerteza é assumida como:

em que R é um tamanho assumido do corpo e oi é devido a incertezas de formato.
Como ja discutido, observe que esta é uma abordagem conservadora, pois técnicas
limb-based podem ser empregadas para complementar e restringir ainda mais os

dados de distancia, diminuindo a significincia de o7;pagr (LIOUNIS, 2018).

Assume-se um procedimento semelhante a Scheeres e Mcmahon (2019) para obter

7. Assumindo dois angulos #; e 65 obtidos pela IMU da espagonave, é definido:

cos 01 cos 0,
7= |sin6; cosby| . (5.22)

sin 92

Com esta defini¢do, ¢ possivel modelar incertezas nas medidas 6pticas de acordo
com (SCHEERES; MCMAHON, 2019):

os ~ IFOV? + a3, (5.23)

em que I[FOV = FOV/N, é o campo de visao instantdneo da camera, sendo N, =
1024 o numero de pixeis. O termo o representa a incerteza angular do asteroide,

representada como:
R
tanog = on : (5.24)
r

onde oi ¢ o erro 3D em porcentagem no modelo de formato em relacao a um ta-
manho de referéncia R, onde se toma o raio médio do modelo de poliedro utilizado

como o asteroide real. Como ja argumentado, o estd dentro de 0.4% na reconstru-
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¢ao de formato por SPC do Bennu. Scheeres e Mcmahon (2019) argumentam que as
pesquisas atuais estao a caminho de restringir o em 1%. Neste estudo, nao se com-
promete com nenhuma delas. Em vez disso, assumem-se niveis de o para avaliar
como o controle autonomo poderia lidar com essa grande fonte de incerteza na na-
vegacao, servindo como subsidio para estudos posteriores na reconstrucao da forma
a bordo ou um indicador da possibilidade da espagonave operar com um formato

obtido a partir de observacgoes astronémicas anteriores.

Takahashi e Scheeres (2021) assumem o uso de acelerémetros com densidade es-
pectral de ruido de 1 x 1075 m/s?/v/Hz para medir as manobras de AV aplicadas,
uma ordem de grandeza mais precisa do que as unidades de medida inercial (IMU)
disponiveis no mercado. Eles argumentam que os acelerometros de tltima geragao
tém uma densidade espectral de ruido abaixo de 1 x 10~® m/s?/v/Hz, o que faria sua
suposicao adequada. No entanto, aqui se lembra que esses acelerdmetros de tltima
geracao e ultraprecisos tém uma largura operacional de banda que nao é adequada
para o sistema de controle de atitude e 6rbita (AOCS) de uma espaconave. Esses
acelerometros ultraprecisos sdo projetados para operar na frequéncia maxima de 0.1
Hz, como pode ser verificado na tabela de acelerometros apresentada em Takahashi

e Scheeres (2021) e referéncias nela contidas.

Aqui, é adotado o que se considera uma abordagem mais adequada, assumindo o uso
de uma IMU pronta para uso, para a qual se escolhe o LN-200S 3, o mesmo usado na
missdo Hayabusa 2, que tem uma densidade espectral de ruido de 3.4 x 10~* m/s?/
VvHz. Também é assumido que qualquer motor de pequeno empuxo equipado na
espagonave (produzindo um nivel de empuxo na mesma ordem ou abaixo do ruido
da IMU escolhida) passou por uma campanha meticulosa para obter sua fungao de
transferéncia para que outras medidas, como pressao, corrente, e outros (dependendo
do motor), possam ser relacionados ao nivel de empuxo. Dessa forma, assume-se uma
incerteza conservadora de 1o de 1% neste nivel de empuxo medido indiretamente.
Esse nivel de incerteza esta na mesma ordem das curvas de aceleragao obtidas para os
propulsores SPT-140 usados na missdo Psyche (SNYDER et al., 2019), e muito maior
que o ruido de 0.15% dos micropropulsores utilizados na LISA Pathfinder (TAJMAR
et al., 2004) . Portanto, ambas as fontes de medigdo de empuxo, direta (IMU) e
indireta, podem ser fundidas para obter o nivel de empuxo transmitido. O empuxo

medido é entdo modelado como:

3https://www.northropgrumman.com/what-we-do/1n-200s-inertial-measurement-unit/
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—2 —2
OrpUTF + Oy UIMU
Umeas = — = , (5.25)
Orp +O0rmu

onde oy = 3.4 x 107* m/s? considerando uma frequéncia de medigao de 1 Hz,
orr = 1%urr, urr é o nivel de empuxo obtido através da funcao de transferéncia

dos propulsores e uyyp € 0 nivel de empuxo medido pela IMU.
5.2.3 Estimacao

Para o processo de estimacgao, é empregada a mesma abordagem de filtragem ado-
tada no AUTONAV do JPL (BHASKARAN et al., 1998; RIEDEL et al., 2000; RIEDEL
et al., 2006; BHASKARAN, 2012). E uma abordagem de filtragem de minimos qua-
drados sequencial em lote, onde as medigoes sao processadas como um lote que
avanga sequencialmente no tempo a medida que novas medigoes sao feitas. A es-
colha dessa abordagem se deve ao fato de apresentar melhor estabilidade do que a
sequencial para o caso de medidas esparsas, pois utiliza uma trajetéria de referéncia
consistente (TAKAHASHI; SCHEERES, 2021). Além disso, a possibilidade de edigao de
dados para eliminar outliers d4 um grau adicional de robustez ao filtro (BHASKA-
RAN, 2012), embora isso nao seja considerado neste trabalho. Sua limitagao é um
maior tempo requerido de processamento se comparado ao processo sequencial. No
entanto, ha muito tempo para processar um lote razoavel de dados em uma mis-
sao a um asteroide devido as grandes constantes de tempo da dindmica, permitindo
medigoes esparsas. Uma indicagao desse fato sao os intervalos de medi¢ao da ordem
de horas nas missoes de asteroides. Por exemplo, a missao OSIRIS-REx faz uma
nova medigdo a cada 2 horas (WILLIAMS et al., 2018). Aqui é definido que uma nova

medicao é feita em um intervalo de 1 hora.

Seja definido o erro entre a trajetéria real e a trajetoria de referéncia, considerando
uma discretizagao para os tempos t;, i = 1,2, ...,1, como 5} = XZ — )i* De mesma
forma: ; = }72 — }7@* Expandindo as Equacgoes 5.15 para t; em série de Taylor para

obter uma aproximacao linear, encontra-se (SCHUTZ et al., 2004):

T = Ai(t)Z;, (5.26a)
g = Ci(t:) T + &, (5.26b)
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em que:

Al(t,) = = s (527&)

Cit)) = = . (5.27b)

Deseja-se estimar para uma época tj, escolhida como a época da ultima medigao,

para obter Zy. Portanto, agora é possivel usar a solu¢do de um sistema linear:

T = Dty ty,) T, (5.28a)
A®)D(t, 1), (5.28b)

(¢, tr)

onde ®(t,t;) é matriz de transi¢do de estado, para ®(tg,ty) = I. Agora, a Equagao

5.26 pode ser transformada em:

i = Ci(t)®(ti, tr) Tp + & (5.29b)

T
Definindo & = {51 £y ... 5}] e assumindo uma distribui¢do normal com média
zero, B[] = 0, e covaridncia conhecida, E[ZgT | = R, é possivel demonstrar que a

estimativa com covaridncia minima para ) é (SCHUTZ et al., 2004):

7. = (CTR™'C)"\CT R, (5.30)
T =t
onde C = [Ci(t)®(t,tr) Colto)®(taty) ... Cilt)P(tty)] e ¥ =

[Z:ﬁ o .. ZZ]T A matriz de covaridncia do estado ¢ P = (CTR7'C)™'. A
Equacao 5.30 é resolvida iterativamente seguindo o algoritmo de Schutz et al.
(2004, pag. 196), até a convergéncia da raiz quadrada média (RMS) dos residuos
de observagao para se obter a estimativa da época: X Note que a integracao das
Equagoes 5.28 ¢ interrompida nos tempos ¢; para considerar os Avjs, Equacao 5.17,

nas componentes de X correspondentes a v.
5.3 Guiagem e controle

Nesta secao sdo apresentadas as solugoes de guiagem e controle propostas. Nas

Secoes 5.3.1 e 5.3.2 é apresentada a teoria e conceitos por tras da lei de controle
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para manutencao orbital autonoma, que sera derivada e explicada na Secao 5.3.4.
Também se propoe o uso de uma lei de guiagem de Monte Carlo-Lambert para a
espaconave transitar entre diferentes pontos em torno do asteroide, a qual é descrita

na Secao 5.3.3.
5.3.1 Controle por modos deslizantes

O controle por modos deslizantes parte de um conceito bem simples, o de que é muito
mais simples e intuitivo se controlar um sistema de primeira ordem (SLOTINE; LI,
1991; UTKIN et al., 2017). Para tanto, é definida uma superficie, denominada superfi-
cie deslizante, que seja uma funcao dos estados do sistema. O problema passa entao
a ser o de levar o sistema a essa superficie e a analise da dinamica sobre a superficie.
No entanto, a escolha da superficie deslizante nao é arbitraria e deve atender os re-
quisitos de controle. A vantagem dessa abordagem é que se facilita obter uma lei de
controle para qualquer sistema nao-linear. Além disso, por conta de sua formulagao,
passa a ser teoricamente simples a eliminacao de quaisquer perturbacoes e incertezas
na modelagem do sistema, desde que limitadas em uma certa magnitude, fazendo

dela uma técnica de controle robusta ja que lida explicitamente com perturbacgoes.

Considere o seguinte sistema nao-linear de ordem n:

— —

FM(t) = f(@m Y, 2t +d@"Y, 2 ) + bV, L2 ), (5.31)

em que V) (t) € RN representa a j-ésima derivada de # no tempo, b € RV*N ¢
@ € RY é o sinal de controle. O vetor f € RY representa a dindmica conhecida
do sistema, enquanto d € RY sio perturbagoes e incertezas, porém limitadas de tal

forma que suas componentes obedecem: |d;| <= D;, i =1,2,...,N.

Para se controlar um sistema representado pela Equacgao 5.31, por modos deslizantes,
a alternativa mais comum e simples é definir uma superficie deslizante que seja uma
combinacao linear dos estados do sistema da seguinte forma (SLOTINE; LI, 1991;
UTKIN et al., 2017; KHALIL, ):

- = n—1 n—1—k dk =
3—’;:%( i )A %(x), (5.32)

onde A = diag(\y, ..., A\y) > 0 é uma matriz constante que indica a taxa de conver-

géncia para a referéncia quando o sistema esta sobre a superficie deslizante, como

9 5 =1,2,...,n— 1, em que :Z"Elj) representa a

serd visto logo; e 7V) = FU) — zY
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trajetoria desejada para qual o sistema deve convergir. Nota-se que o coeficiente do

|
(Z) N q!(pq— q)!" (5.33)

Pode-se definir a seguinte fungao candidata de Lyapunov (SLOTINE; LI, 1991):

bindmio obedece:

V=_5"5 (5.34)

N —

que possui a derivada:
V=35 (5.35)

Considerando as Equagoes 5.32, chega-se a:

. I e Rl
V=3 chin &)+ (" . 1>A"—1—k$k++l (f)] (5.36)

k=0

Agora, da definicdo do sistema nao-linear, Equacao 5.31, tem-se:

) [ =2/, 1 n_l_kdlcﬂ -
V=3 f+d+bu+kz;0 LA s (9) (5.37)

Se b é ndo-singular, o seguinte controle assegura que V < 0:

S 2 n—1 dFt -
i=—b" l f+ ;;) ( . )A"—l—’f g (%) + Ksign(s)
desde que K € R33 = diag(ky, ko, k3) > 0 seja escolhido tal que k; > D, i = 1,2, 3.
E possivel demonstrar que a lei de controle na Equacdo 5.38 apresenta convergéncia
para a superficie deslizante em tempo finito (SLOTINE; LI, 1991; UTKIN et al., 2017;
KHALIL, ).

, (5.38)

Para os casos apresentados neste trabalho, Secao 5.1, a lei de controle da Equagao

5.38 se reduz a:

il =—b"" | f+ AU+ Ksign(s)] , (5.39)

e a superficie deslizante da Equagao 5.32 é:

(SR

§ =14 AT, (5.40)
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em que 7 e U representam, respectivamente, a posicao e velocidade.
5.3.2 Controle por seguimento de caminho

O conceito por tras do controle por seguimento de caminho é bem simples e uma
alternativa ao controle por rastreamento de trajetoria. No rastreamento por traje-
téria almeja-se controlar a trajetéria #9(t), i = 1,2,...,n — 1, a trazendo para uma
referéncia f&i) (t), i = 1,2,...,n — 1. Na estratégia por seguimento de caminho, a
parametrizacao da trajetéria desejada se da por um comprimento de arco virtual,
tal que fg)(e), i=1,2,...,n—1,0 = [0nin, Omaz|. Como ja demonstrado na litera-
tura, essa estratégia possui diversas vantagens a um controle por rastreamento de
trajetoria quando o veiculo nao necessita estar em um dado estado em um tempo
exato (AGUIAR et al., 2004; AGUIAR et al., 2005; AGUIAR; HESPANHA, 2007; AGUIAR

et al., 2008).
5.3.3 Guiagem de Monte Carlo-Lambert

Uma caracteristica comum em uma missao a asteroide é o alto nivel de incertezas
nas propriedades do asteroide, ambiente e estado relativo, antes da espagonave estar
a poucos raios de distancia do corpo. Por esse motivo, a missao Hayabusa 2 emprega
uma guiagem estocastica para a fase de aproximacao, usando o software JATOPS
executado em solo (TSUDA et al., 2020), o qual minimiza o consumo de combustivel
considerando as incertezas nas propriedades do asterdide e navegacgao relativa para

2.50 de incerteza.

No caso deste trabalho, para a operagao auténoma, opta-se por aplicar uma guiagem
de Lambert (HAWKINS et al., 2012), que resolve o problema de Lambert (Segao 4.1)
apés cada atualiza¢ao de medicao usando o algoritmo de Izzo (1270, 2015). Portanto,
dado o estado atual 7(tp), a posigao final desejada (tf), e o tempo de voo t,, =
ty — to, o problema de Lambert pode ser resolvido para encontrar a mudanca de
velocidade necessaria nos estados atual e final, AVO e A\?f, respectivamente. No
entanto, para lidar com as incertezas, aplica-se uma abordagem de Monte Carlo
considerando a tiltima estimativa X com sua respectiva incerteza de 30 em (to) €

(. Sera considerado 500 amostras.

As mudancas de velocidade comandadas serao tomadas a partir do valor médio em
cada componente dos vetores A% e Avf do processo de Monte Carlo. Apos cada
atualizacdo de estimativa (ou seja, a cada nova medigao), um AVO sera executado,

enquanto o AV serd executado uma tUnica vez, agendado apds a ultima atualiza-
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¢ao antes da insercao orbital. O AV calculado é executado segundo o comando de

controle:
1

At,

AV. (5.41)

U=

O tempo para iniciar o AV} pode ser programado considerando um nivel de empuxo
maximo garantido em cada componente, t,,, para o tempo fexec =ty — %, onde
m

AVax € a componente com magnitude maxima de AVf.
5.3.4 Controle robusto para manutencao orbital

Considere quaisquer das equagdes do movimento da Se¢ao 5.1.1 escritas em forma

semelhante a Equacao 5.31:

=7, (5.42a)
V=f+d+. (5.42b)

As leis de controle serdo derivadas no referencial radial-transversal-normal (RTN),
veja Apéndice A. Um vetor cartesiano arbitrario AeR? pode ser escrito em RTN

COImao:

Ap A7 7
A’RTN == AT = fTé - éT /_f, (543)
Ax A h KT

em que os subscritos R, T e N sao para as coordenadas radial, transversal e normal,
respectivamente. Entao, pode-se escrever as aceleragoes das Equagoes 5.42 em RTN

CO1mo:

fR+UR+dR
C_iRTN = fT + ur + dT . (544)
fN +uy + dN

As aceleracoes radial e transversal agirao conforme as seguintes equagoes do movi-

mento no plano osculante:

i — 16 = ap, (5.45a)
270 + 16 = ar, (5.45b)
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em que # é um comprimento de arco virtual representando a posicao da particula.
Notando que o momento angular especifico pode ser representado como h = r20, as

equacoes se reduzem a:

. h
r=3 + ag, (5.46a)
h =rar (5.46D)

A componente normal ausente é responsavel por alterar o plano orbital osculante.
Seu efeito pode ser verificado através da obtencao da variacao temporal do momento

angular especifico:

h=7xd= rarh — ray®. (5.47)

Como h = hh+ hﬂ, e utilizando as Equacoes A.2 com uma simples derivagao similar a
que se obtém coordenadas polares, pode-se checar que o referencial RTN ira obedecer

as seguintes equagdes do movimento:

o ho,

7= ﬁe, (5.48a)
s rany~ h .

.9 = Th — r2T7 (548b)
h= —mTNA (5.48¢)

Essas equacgoes sao equivalentes as féormulas de Frenet-Serret, mas para coordenadas
RTN. Embora o RTN seja extensivamente aplicado em astrodinamica e astronomia
dindmica, é possivel que essa seja a primeira vez que as suas férmulas equivalentes
ao Frenet-Serret sao apresentadas na literatura.

Definicao 5.3.1. Considere um vetor arbitrario A escrito em coordenadas cartesia-
nas. Também, considere esse mesmo vetor no referencial RTN e representado como
A rrn- Define-se aqui que a derivada de A RTN COm respeito ao tempo ¢, tomada em
cada uma de suas componentes, seja %(%TRTN). Enquanto fT, a derivada temporal

de ff, é apresentada no referencial RTN como A RTN-

Assim, seguindo a Equacao 5.43 e a Definicao 5.3.1, tem-se:
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i(ZRTN) _ 4 (RTN) A+ [RTNIA

g | (5.49)
Agora, considerando as Eqs. 5.48, segue que:
] Ap it B A
5 Q) = | Ar| = | A0+ 2 Ay — B AR (5.50)
Ay A h— ray Ay,

Para que se derive a lei de controle, é necessario fazer a seguinte suposicao:
Suposicao 5.3.1. O momento angular especifico da particula e os vetores de posicao

em relacao ao ponto a ser orbitado sdo tais que h #0er#0.

Agora é possivel fazer a proposicao de um novo tipo de superficie deslizante que serd
central para a derivagdo do controle.
Proposicao 5.3.1. Uma superficie deslizante s =0, s € R, escrita como uma com-

binacao linear das componentes radial e transversal de vetor Cartesiano arbitrdrio
A e R3:
S = AT + /\AR, (551)

A > 0, ird assimptoticamente convergir para Ar = Ar =0, se A=0 (ou seja, Aé

constante).

Prova. Do primeiro elemento do vetor na Equacao 5.50 segue que:

1 . 5
Ar = E(AR —A-7) (5.52)
Como A = 0, a superficie deslizante s na Equacao 5.51 pode ser reescrita como:

1.
S = gAR + /\AR = 0, (553)

a qual possui as seguintes solucoes para a componente radial de A:
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AR(t) = AR(t0)€_/\(0(t)_0(t0)) (554)

Porém, notando que 0 = h /7%, pode-se encontrar que:

b(0) 0(t0) = || 57

a qual é uma funcado mondtona crescente. Como h e r representam a magnitude de

T (5.55)

he 7, respectivamente, e Suposi¢ao 5.3.1 os previne de serem zero, entao h,r > 0.
Portanto, Ag ird assimptoticamente convergir para Ag =0 e Ay = 0 segue dai. W
Observagdo 1. Alguns podem se enganar considerando que a superficie deslizante na
Equacao 5.51 é o que alguns autores chamam superficie deslizante “convencional”
(SHTESSEL et al., 2014), apenas porque é uma combinacao linear. Se nota que uma
superficie deslizante “convencional” equivalente teria a forma s = £(t) + A\e(t), s,& €
R, onde ¢ ¢ o erro de saida de um sistema arbitrario de segunda ordem (SHTESSEL
et al.,, 2014). Completamente diferente, a Equagdo 5.51 é uma combinagao linear
de componentes de um vetor constante A € R3. Naturalmente, como no caso de
qualquer abordagem de controle por modo deslizante (UTKIN et al., 2017), o aspecto
importante é que a superficie deslizante produz o resultado para o qual foi projetada
quando o sistema opera sobre ela, que neste caso é A = Ar = 0, como sera

aproveitado em breve.

—

A Proposicao 5.3.1 é muito importante, ji& que permite controlar um vetor A por
uma unica superficie deslizante. Sera feito uso disso para controlar o plano osculante.
Como o ponto a ser orbitado ja esta definido escrevendo as equacgoes de movimento
em um referencial centrado nele, o plano da particula é definido pelo versor h.
Portanto, pode-se fazer uso desse fato para se escolher um versor momento angular

especifico desejado izd, definido em RTN usando a Equacao 5.43:

har
hi—rrn = | har | (5.56)

han

para fazer h convergir-lhe.
Suposicao 5.3.2. Deize 5 ser um angulo entre o versor do momento angular de-
sejado ha € o versor momento angular atual lAz, cosff = h-hy A magnitude desse

angulo estd limitada tal que B < 90°.
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Agora é possivel derivar uma lei de controle para se controlar o plano osculante,
dada pelo teorema que segue.
Teorema 1. Assumindo que a perturbagdo normal a trajetoria, dy, estd limitada

tal que |dn| < Dy, um controle normal ao plano osculador:

h2
uy = T(hdR — /\thT> - Kngn(SN) — (557)
T th

Ky > Dy, ird garantir convergéncia para a superficie deslizante:
sy = hg - AN+ 0) = hap + Ayhar = 0, (5.58)

e, quando alcangada, o plano osculante ird convergir assimptoticamente ao plano

desejado ha.

Prova. Tomando a derivada da Equacao 5.58, segue que:
$n = har + Avhar (5.59)

Aplicando a Equacao 5.50 e o fato que hg = 0:

T’th h
SN = h CLN—i‘T*2

()\thT — hdR) . (560)

Escolhendo como uma funcao candidata de Lyapunov:

L,

chega-se a:
V = snén. (5.62)
Como ay = fy + dy + un:
. rh h
V = SN ;N (fN + dN + UN) + 7‘72 ()\thT — hdR) (563)
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Substituindo o controle uy dado pela Equacgao 5.57 chega-se em:

. rh
V= }jN sy(dy — Knsgn(sy)) (5.64)

A Suposigao 5.3.2 garante que hgy > 0. Portanto, porque Ky > Dy, e lembrando
da Suposicdo 5.3.1, a magnitude de V estd limitada de tal que V < 0 para todo
sy # 0. Dessa forma, mostra-se pelo segundo método de Lyapunov que o sistema é
assimptoticamente estavel em sy = 0. Isso implica, aplicando Proposicao 5.3.1, que
o plano osculador ira convergir assimptoticamente para o plano desejado definido
por ha, ja que hg = 0. [
Observagdo 2. Note que as Suposicoes 5.3.2 também previnem wuy de alcancar a
singularidade hgy = 0.

Observacao 3. Na pratica, a restricao da Suposicao 5.3.2 pode ser facilmente burlada

em um algoritmo que convenientemente escolha um valor intermediario de hy se

3> 90°.

A Proposigao 5.3.1 é realmente uma forma inovadora de tratar o problema para se
obter uma lei de controle como a do Teorema 1. Considere o dngulo S definido na
Suposicao 5.3.2. O leitor poderia ponderar que uma superficie deslizante sy = 3 =
[ — Bq seria uma melhor superficie, j4 que mais intuitiva, se um controle robusto

pudesse ser derivado dai.

Derivando cos g = h - fzd, e utilizando a Equacgao 5.48, encontra-se que:

sin A3 = zmTthT. (5.65)

Esta equacao nao possui dependéncia de hyr, fazendo com que a componente hyr
seja impossivel de ser controlada. Isso é mais profundo do que como a equacao é
derivada ou o sistema de coordenadas escolhido, tem a ver com a prépria defini¢ao de
h estar envolvida na definicdo da superficie, o que pode ser checado em um sentido
mais amplo ao se escrever cos § = %E hg e derivar, chegando a:
. . 1 A A h PN

—smﬁﬁzﬁ ("X @) hg+ (FX V) hg——(7Xx V) hq|, (5.66)
em que cada termo é dependente do produto vetorial com o vetor posi¢ao. A superfi-
cie deslizante na Equacgao 5.58 é efetiva em evitar esse inconveniente ao remover h de
sua definicao. Isso pode apenas ser obtido usando a nova superficie de deslizamento

definida na Proposicao 5.3.1.
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Até agora, um controle para o plano foi obtido com o Teorema 1. Agora, é necessario
derivar uma lei de controle para toda a geometria da érbita. H4 um indicativo de
como proceder a partir das constantes de movimento do problema dos dois corpos.
O momento angular especifico ﬁ, vetor excentricidade € e energia F, formam cinco
constantes independentes de movimento no problema de dois corpos, as que definem
a geometria da érbita (GOLDSTEIN et al., 2014; BATTIN, 1999). O controle do plano
orbital restringiu duas dessas constantes ao se controlar iL, entdo resta h, €e E. A
melhor combinacao aqui é controlar a magnitude do momento angular especifico h e
o vetor excentricidade (veja Segao 2.1 para mais detalhes nas integrais do movimento
do problema de dois corpos). No caso geral, onde nao hé problema de dois corpos,
i ¢ um parametro de projeto, que pode ser escolhido de diferentes maneiras, como

definir um periodo orbital e obter i da terceira lei de Kepler.
Pode-se mostrar que o vetor excentricidade, Equacao 2.15, em coordenadas RTN é:

€rrn = — | —Th |, (5.67)
W

e sua derivada temporal, lembrando da Definicao 5.3.1, também escrito em RTN:

2haT
ERrN = u —hag — frar — 4| . (5.68)
—rray

Dessa forma, pode-se escolher uma magnitude de momento angular especifico hy e

um vetor excentricidade desejado:
€4 = |ear| (5.69)

para ser derivado um controle robusto de seguimento de caminho para érbitas Ke-
plerianas como mostrado no Teorema 2.

Teorema 2. Considere a sequinte lei de controle:
ﬁRTN = —Fﬁl(G -+ ngn(§)) — fRTNa (570)

T
em que UprN = [uR urp uN} , K € R3*3 ¢ uma matriz diagonal positiva definida
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tal que seus elementos sio K;; > max(|oyl|), j = 1,2,3, para d = Fdpry, a fun-
¢io sgn(s) € R3 representa a fungdo sinal tomada em cada componente de 3, e as

matrizes F' e G sao definidas por:

—h? (2Agh —7r)h  —uregn

F = — . ].
I 0 urh 0 , (5.71a)
0 0 purhagn
Arér —ép — 1
G=— 0 , (5.71b)

7"2
ANhar — har

€r = €r — €4r, 61 = er — eqr, € AN, Ar > 0%. A lei de controle na Equacio 5.70

garante convergéncia para a superficie deslizante:

¢ (\rf* +0)
h =0, (5.72)

oy
I

~ A

hg - (ANT + 0)

h=h—hg, €=¢€— €&y, e, uma vez alcancada, converge assimptoticamente para a

geometria da orbita desejada definida por hy € €.
Prova. Escolhendo a funcao candidata de Lyapunov:
1 - =
V=-§-5 (5.73)
2
sua derivada pode ser prontamente obtida:
V=53 (5.74)
Entao, utilizando a Equacao 5.48 e sabendo que €y e hy sdo constantes:

¢+ (Ar +0) + ¢ (Aplsd — L7 + Faxh)
V=5 h : (5.75)

M%CLN + & (Avhar — har)

que com Equacgoes 5.46b, 5.67 e 5.68, pode ser escrito em forma matricial como:

Vzg' (FﬁTN+FﬁRTN+FJRTN+G) . (576)

4Note que 7 é a velocidade radial, sendo simplesmente: 7 = ¥ - #
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Pode ser facilmente checado que F' é nao-singular. Como K pode ser escolhido tal
que K;; > max(|ay|), j = 1,2,3, para d = FJRTN, encontra-se ao aplicar Equacao

5.70 que V < 0. Portanto, o sistema é assimptoticamente estdvel em § = 0.

Na superficie deslizante, o segundo elemento do vetor §'apenas admite a solugao nula.
O terceiro elemento converge assimptoticamente como ja mostrado no Teorema 1.
Por ultimo, a convergéncia do primeiro elemento pode ser demonstrada ao aplicar

Equacoes 5.50 e 5.68 para se obter:

. 2h .
éR = FCLT — )\RQéR. (577)

Utilizando o Método de Filippov (SLOTINE; LI, 1991; UTKIN et al., 2017), pode-se

fazer §=0 para encontrar que o drry equivalente é:
ArTN-—oq = —F7'G. (5.78)

Solucionando a Equagao 5.78 serd encontrado que a componente transversal ar_.q
¢ igual a zero. Portanto, seguindo a Equacao 5.53 na Proposi¢ao 5.3.1, as compo-
nentes radial e transversal de € convergirao assimptoticamente a zero. Enquanto
isso, sua componente normal €y convergira para zero seguindo a convergéncia do
plano orbital, dado que quando o plano orbital converge (B = iLd) 0s vetores € e €y
terao apenas componentes radial e transversal, ja que sao perpendiculares a hehy
(BATTIN, 1999; GOLDSTEIN et al., 2014; ARNOLD et al., 2007), respectivamente. W
Corolario 2.1. Se as componentes da perturbacao JRTN estd limitada tal que |dgr| <
Dg, |dr| < Dr e |dy| < Dy, cada elemento da matriz diagonal K pode ser escolhido,

enquanto garante estabilidade do Teorema 2, de acordo com:

h 2 ph — 7
K1 > EDR + ’RTT Dr + r |6]jN|DN, (5.79a)
Ko > 1Dy, (5.79b)
h
Kys > T%DN. (5.79¢)
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Prova. Seguindo a definicdo de & no Teorema 2, @ = F d, RTN, S€ obtem:

—%dR + ”\Ril}j_ﬁnd’f - %redeN
rdr , (5.80)

han
T h dN

QL
Il

como K, ; > max(|a;|), facilmente segue que Ky9 > rDyp e K33 > rthNDN. Para a

componente radial ag, as seguintes desigualdades sao verdadeiras:

h 2Agh —
ar < ~Dp | rh=rrip yrlealp oo (5.81a)
1 h
h 2Agh —
ar > ——Dp — | rh=ir|p rleadp o (5.81b)
1 h
Portanto, ja que o, = —aj, segue que max(|ag|) < af, e K pode ser seguramente
escolhindo respeitando a desigualdade: K > af. n

5.3.4.1 Consideragoes praticas

E amplamente conhecido que a principal desvantagem do controle por modos desli-
zantes € seu sinal de controle descontinuo, que em muitas aplicagoes praticas levam a
trepidacao (chattering). Isso pode ser facilmente resolvido permitindo que o sistema
convirja para um limite em torno da superficie de deslizamento, com a perda de um
pouco de desempenho, conforme amplamente documentado na literatura (SLOTINE;
LI, 1991; UTKIN et al., 2017). A abordagem mais comum é substituir a fungao sinal

pela funcao de saturacao:

1, x> a*
sat(z;2%) = (&, —a* <z <a*. (5.82)
-1, z<—a"

No caso que Z, @* € R", define-se § = sat(z;z*) : R — R, tal que g; = sat(z;; x}),
1t =1,2,..n, para i representando cada componente do vetor. Logo, a Equacao 5.70

pode ser reescrita como:

iipry = —F ' (G + Ksat (5:®)) = farn. (5.83)

Seria desejavel que uma lei de controle para manutencao orbital acomode com sim-

plicidade periodos em que esteja desligada. Isso pode ser realizado com diferentes
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Figura 5.1 - A funcado de histerese para cada componente de §.

hys(s;)

1 |
—— - ¢ ¢

B
+ - *
i i )

|
w
|
¥l
V)
w
-~

Fonte: Producao do autor.

abordagens, dependendo dos objetivos da missdo e do hardware disponivel. Para
fins ilustrativos, opta-se por aplicar uma funcao de histerese inspirada no gatilho de

Schmitt, definida como:

1, |z|>a*
0, |z|]<a”
hys(z) = , (5.84)
1, 2~ <|z| <2" and hys(z,)=1
0, z~ <|z| <z and hys(z,)=0

em que hys(z,) indica um valor anterior da fungao de histerese. Para & € R™ define-
se § = hys(¥) : R® — R", tal que g; = hys(x;), ¢ = 1,2, ...n. Portanto, uma forma

pratica para o controle, considerando periodos com propulsores ociosos, pode ser:

URTN = — {F_l (G + Ksat (55 5)) - J;;%TN} |[hys (5)]]o, (5.85)

onde hys (§) representa a func¢ao de histerese tomada em cada componente do vetor
§, como mostrado na Figura 5.1. O operador ||||o, é simplesmente a norma L., que
¢ ||7||c = max;|x;|, apenas uma forma engenhosa de se dizer que o controle esté
desligado se todos os elementos de hys (S) sao zero, e ligado se qualquer componente
de hys (5) é 1. Nesses casos, vale a pena garantir uma aproximag¢ao minima permitida
entre o veiculo e o ponto orbitado. Por esse motivo, segue uma proposicao que
garante que a distancia r permanecera dentro de certos limites.

Proposicao 5.3.2. Se a superficie de deslizamento da FEquagdo 5.72 respeita os
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limites:
5 <§F<5 (5.86)

em que 5~ e ST tém todas suas componentes negativas ou positivas, respectivamente.

E garantido que:

(s3 + ha)? <p< (s3 + ha)?

D — 5.87
p(Arsy +eq+1) = = p(Agsy +1) (5.87)

onde os subscritos 1 e 2 representam a primeira e seqgunda componentes dos vetores

S ou s, eeq=|ley|l

Prova. Se a Equacao 5.70 é aplicada quando 5= < § < §T, a superficie de desliza-

mento § é garantida a continuar nos limites, ja que:
§=—F 'Ksgu(3) + Fdpry = —(t)sgn(5), (5.88)
em que I'(t) € R**3 é uma matriz diagonal positiva definida.

A componente radial na Equagao 5.67 pode ser isolada e escrita como:

h2
r=—-. 5.89
pler +1) (589)
Aplicando a definicao da primeira e segunda componente da superficie deslizante na

Equacao 5.72, s; e s, respectivamente, a equacao acima, encontra-se que:

(82 + hd)2
r= — .
W(ARs1 + €7+ 1)

(5.90)

Finalmente, é facil se mostrar que a distancia r respeita os seguintes limites conser-

vadores: )
(55 + hq)

pu(Apst +eq+1)

(s3 + ha)?
p(Agsy +1)°

<r< (5.91)

[ |
Observacao 4. Em sistemas de controle em tempo-real, qualquer melhoramento no
processamento computacional é bem-vindo. Entao, nota-se que a matriz F' pode ser

invertida analiticamente simplesmente como:

—purhgn  han (2Agrh —71)  —pregn
0 hanh 0o . (5.92)
0 0 h?

1
P =
T’thh
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5.3.4.2 Exemplos ilustrativos em aplicagoes genéricas

O primeiro exemplo é um problema por seguimento de caminho mével (MPF). A
particula é solicitada a orbitar um ponto que se move em uma trajetéria senoi-
. T
dal com velocidade V = {5 2 cos (é) 50 cos (%)] m/s em um referencial iner-
cial. Os vetores de momento angular especifico e excentricidade desejados da par-
— T
ticula, em relacdo ao ponto moével, sdao: hy = [0 —8.885, 8 8.885,8} m?/s e
T
€q = [0 —0,4243 —0,4243} . E considerado que todas as forcas, exceto o con-
trole, sao perturbacoes, que incluem termos do ponto acelerado e uma aceleracao

T
constante de magnitude [O 0 —3} m/s?.

Além disso, para enfatizar a efetividade da lei de controle, é considerado que a
particula perde todos os seus comandos de controle por 15 segundos durante a
simulagdo e que os componentes de controle estdo saturados em 20 m/s* em cada
direcdo sistema inercial, de modo que tem de recuperar o caminho depois disso. A
matriz de ganho K é calculada seguindo a igualdade no Corolario 2.1, para Dr =
D7 = Dy = 10 m/s?, o vetor ® ¢ escolhido como 5% de cada elemento da matriz K ,
e Ag = Ay = 2. O parametro u é obtido para um periodo orbital de 100 segundos e

resolvendo a terceira lei de Kepler.

As Figuras 5.2 e 5.3 mostram os resultados obtidos para esse caso em uma simulagao
de 10 minutos. A trajetéria do ponto movel é representada em laranja na Figura
5.2(a), representando a trajetéria no referencial inercial, enquanto a trajetéria da
particula é representada em azul nas Figuras 5.2(a) e 5.2(b), com o ultimo represen-
tando a orbita relativa ao ponto mével. Um asterisco vermelho representa o ponto
da trajetoria onde a particula perde os comandos de controle, enquanto o verde re-
presenta o ponto de volta, mostrando que a lei de controle ¢ eficaz na recuperacao do
caminho. Na Figura 5.3, pode-se verificar o momento em que o comando de controle
¢ desligado (6 minutos) e a pronta reagao do controle para recuperar o caminho
ap6s religado. Ainda, a Figura 5.3 mostra que a funcdo de saturacao na Equacgao
5.82 ¢ eficaz na remocao de trepidacao com perda insignificante de desempenho,
como mostrado na Figura 5.2(b) pela combinagao perfeita da érbita da particula
com o caminho desejado (representado como uma linha tracejada vermelha, pouco

perceptivel devido ao alto desempenho da lei de controle).

A lei de controle pode estabilizar qualquer se¢ao conica. As Figuras 5.4 e 5.5 mostram
um exemplo utilizando hipérboles. Nesse exemplo, a particula é solicitada a descrever

uma hipérbole em relacao a trés pontos diferentes, de acordo com qual deles esta
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Figura 5.2 - Orbita controlada para o exemplo de seguimento de caminho mével.

(a) Referencial inercial

-0.4_ g2 0
z [km]

(b) Referencial centrado no ponto mével

0.4
0.2 o 02

Fonte: Producgao do autor.

mais proxima. Uma possivel aplicacdo poderia ser para um UAV que realiza uma
inspecao de linhas de transmissao. A Figura 5.4 representa a trajetoria da particula
em um referencial inercial, com cada ponto de checagem e sua respectiva hipérbole
representada em vermelho. Opta-se por fazer todas as hipérboles no plano para uma

melhor visualizagao. Aqui, também é considerado que Dy = Dy = Dy = 10 m/s?,
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Figura 5.3 - Componentes cartesianas do comando de controle para o exemplo de segui-
mento de caminho moével.

é ONYJ\\WW{ A Z MlAT

t [min]

Fonte: Producao do autor.

Figura 5.4 - Exemplo de conicas conjugadas no sistema inercial.

T T T

1 L
05! checkpoint 3
E o
Sy checkpoint 1
-0.5 s
-Ar
0 1 2 3

X [km]

Fonte: Producao do autor.

5.4 Validacao da lei de controle para manutencao orbital

Em todos os exemplos apresentados aqui, calcula-se a matriz de ganho K para as
igualdades nas Equagoes 5.79, com um limite de perturbagao assumido D = Dy =

Dr = Dy, e as constantes A = A\g = A\y. O vetor P é sempre calculado como ne
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Figura 5.5 - Componentes cartesianas do comando de controle para o exemplo de cOnicas

conjugadas.
150
— Uy
100 | o
% 50
B
= |
5 Oﬁloﬁg/\ NV R\
-50 ¢
-100

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
t [min]

Fonte: Producao do autor.

vezes o valor correspondente da diagonal da matriz K, ou seja, d = nediag(K).
Também define-se a taxa de atualiza¢do de controle como 0.25 Hz (ou seja, a cada 4
segundos), a menos que indicado de outra forma em casos especificos. Certamente,
nota-se que esta frequéncia de atualizacdo de controle é desnecessariamente baixa,
pois espagonaves atuais poderiam calcular e executar o controle em uma frequéncia
maior. Isso se deve mais as limitagoes computacionais para executar as simulagoes,
especialmente porque o modelo de poliedros é computacionalmente custoso. No en-
tanto, isso nao é prejudicial para as aplicagoes apresentadas, como sera mostrado

em breve. Na verdade, isso destaca a precisao e exatidao da lei de controle.

Como sera mostrado adiante, se uma frequéncia de atualizacdo de controle maior
for aplicada, os resultados serdao mais precisos e um limite muito menor em torno
da superficie deslizante pode ser escolhido para a funcao de saturagdo definido na
Equacao 5.83, com um & menor (SLOTINE; LI, 1991). E assumido que a tnica di-
namica conhecida na lei de controle é o termo central do campo gravitacional, ou
seja: fRTN = [—T% 0 O}T. Ainda, por simplicidade, aqui é considerado apenas os
sistemas inercial e fixo no corpo, considerando que eles sdo coincidentes no instante
inicial. Ou seja, como se DEC = 90° e RA = —90° na Equacao 5.1.

Escolhe-se como cendrio do primeiro exemplo o asteroide Itokawa (M = 3,51 x 101°

kg, v = 1,4386 x 10~* rad/s) aplicando a Equacio 5.83 para controlar uma sun-

180



terminator orbit (ou seja, vetor de momento angular paralelo a linha aster6ide-Sol)
com os seguintes elementos orbitais geométricos: a; = 350 m, e; = 0,1, 14 = 90°,
wg = 90° e Q4 = 90°. Os pardmetros da SRP sao (Equacdo 5.8): uma distancia de
1.695 AU para o Sol, M,./A,., = 20 kg/m ? e p = 1. Os parametros de controle
sao apresentados na legenda da Figura 5.6. A Figura 5.6 mostra os resultados para
uma simulagao de 24 horas no referencial inercial. Como mostrado na Figura 5.6(b),
a oOrbita é mantida com sucesso. Se nenhuma entrada de controle for aplicada, a
espagonave teria uma orbita altamente instdvel como mostrado na Figura 5.6(a).
Pode-se notar na Figura5.6(c), representando os comandos de controle em coorde-
nadas cartesianas, que a funcao de saturacao consegue evitar trepidagao. Embora a
funcao de saturacao degrade o desempenho do controle, o erro para a aplicacao de
manutengao de orbita é muito baixo, como mostrado nas Figuras 5.6(d) a 5.6(f), que
representa cada elemento orbital geométrico. Por exemplo, o erro para o semi-eixo
maior esta dentro de 30 cm, e os elementos angulares estao todos abaixo de 0.5°,
como visto na Figura 5.6(f). O AV total para essa operacao de 24 horas é de apenas
32.36 cm/s, o que é razoavelmente baixo considerando essa Orbita extremamente

proxima, com passagens ainda mais proximas aos lobulos do Itokawa em rotagao.

O préximo exemplo usa o cometa 67P /Churyumov-Gerasimenko (M = 9,982 x 102
kg, v = 1,4070 x 107* rad/s), Figura 5.7. E escolhido controlar a espaconave no
sistema de referéncia fixo no corpo, o que significa impor uma orbita artificial, com
os seguintes elementos orbitais geométricos: a; = 2100 m, ¢4 = 0,15, iy = 110°,
wq = 0° e 0y = 50°. Por 6rbita artificial diz-se que tal érbita no sistema fixo no corpo
¢ impossivel, porque o sistema esta girando. Portanto, uma solucao de problema de
dois corpos nao se aplica, mas o controle pode crid-la com sucesso, mesmo com
o nivel mais alto de perturbagoes, que incluem o estado de rotagdo desconhecido,
como ja argumentado. Os parametros da SRP sao: distancia para o Sol de 1.243 AU,
My /Ase =20kg /m?2ep=1.

A Figura 5.7(a) mostra a 6rbita artificial no referencial fixo no corpo. Esse tipo de
abordagem pode ser 1til quando um mapeamento rigoroso da superficie do corpo é
necessario, o que seria inviavel sem nenhum controle ativo. A Figura 5.7(b), repre-
sentando os comandos de controle, mostra que a fungao de saturagao é bem-sucedida
em evitar trepidacao do controle. O AV total para manter esta orbita artificial é
de 7.0903 m/s. Para efeito de comparacao, considerando apenas o termo gravitaci-
onal central, o AV necessdrio para pairar no polo norte do cometa (ou seja, nao hé
necessidade de cancelar aceleragoes devido a rotagdo do cometa) em uma distancia

equivalente ao apoastro da érbita artificial (2.415 km), é de 9.8633 m/s para uma
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Figura 5.6 - Exemplo para o Itokawa no sistema inercial, para D = 1x 1074 m/s? ne =5,
eA=2.
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Fonte: Producgao do autor.

manutencao de 24 horas. Observe que este AV pairando seria bem maior se fossem
consideradas todas as perturbacoes, o estado de rotacao do asteroide e as transigoes
entre diferentes estagoes para fazer um mapa hipotético semelhante ao que a orbita

artificial poderia fazer. Isso indica nao s6 a vantagem que a lei de controle pode
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apresentar em resultados cientificos, mas também em economia de combustivel.

Figura 5.7 - Exemplo do 67P /Churyumov-Gerasimenko no referencial fixo no corpo, para
D=1x10"2m/s?, ng =5,e A\ =2.

. OGN CW\W L)

O -0.05
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2 "
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2 2 5 10 15 20
y [km] x [km] t [h]
(a) Orbita controlada (b) Comandos de controle

Fonte: Producao do autor.

5.4.1 Analise paramétrica

O impacto de cada pardmetro em um controle por modos deslizantes estd bem do-
cumentado na literatura e nao difere muito para a lei de controle aqui analisada.
Mesmo assim, aqui é apresentada uma breve andalise paramétrica para que o leitor
possa ter uma nogao da magnitude dos parametros envolvidos e como eles impactam
na aplicagao especifica. No caso da necessidade de uma escolha meticulosa dos para-
metros em uma aplicagio de cendrio real (frequéncia de controle, modos ressonantes
estruturais, taxa de medigao, etc.), recomenda-se ao leitor a leitura de Slotine e Li
(1991) e Utkin et al. (2017).

A Figura 5.8 mostra os resultados ao variar os trés parametros principais do controle,
o nivel de perturbacao assumido D = Dr = Dy = Dy (diretamente associado a
matriz de ganho K'), o tamanho do limite sobre a superficie deslizante, resumida aqui
no pardmetro ne (® = nediag(K)), e a constante de superficie deslizante X. Nessa
analise, usa-se o modelo de harmonicos esféricos até ordem e grau 5 para simular o
campo gravitacional do asteroide. Uma sun-terminator orbit em torno de Itokawa
com um raio de 500 m foi escolhida para ser controlada. Assume-se que a condigao
inicial da espaconave é de 600 m medido do centro de massa do asteroide em seu
polo norte. Para resumir a analise paramétrica do controle orbital em uma tnica

figura, opta-se por representar o desempenho usando a distancia da espagonave ao
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baricentro do asteroide r.

A matriz K estd diretamente associada a taxa de convergéncia para a superficie de
deslizamento (NEGRI; PRADO, 2020; SLOTINE; L1, 1991). Como se a estéd calculando
em funcao do nivel de perturbacao assumido D, pode-se notar na Figura 5.8(a), que
apresenta o desempenho para diferentes valores de D, que magnitudes maiores da
perturbacgao assumida resultam em uma convergéncia mais rapida, como esperado.
O nivel de perturbacao real para esta condicao operacional é da ordem de 1 x 107
m/s?. E por isso que para D = 1x107% m/s? algumas saliéncias sio notadas na curva,
chegando a um erro em r da ordem de 2 metros. Esses solavancos correspondem a
momentos em que a espaconave esta proxima dos l6bulos do Itokawa, significando
um nivel de perturbacao maior, préximo em magnitude ao assumido de D = 1x 1076

m/s?, o que consequentemente degrada o desempenho do controle.

Enquanto a matriz K esta relacionada a taxa de convergéncia para a superficie
de deslizamento, o parametro A esta ligado a taxa de convergéncia para a Orbita
desejada dado que a superficie de deslizamento ja foi alcancada (NEGRI; PRADO,
2020; SLOTINE; L1, 1991). Na verdade, como pode se verificar na Figura 5.8(b), o
parametro A é o mais impactante. Para A = 2, a espagonave converge para a Orbita
em 5 horas. Para valores decrescentes de A a convergéncia é cada vez mais longa,
com um pouco mais de um dia para A\ = 0.2 e alcancando dezenas de dias para
A=2x1073°.

A Figura 5.8(c), representando o desempenho para diferentes valores de ng, tem um
caso tipico de trepidagao do controle por modos deslizantes. Os maiores erros para
ne = 1, quando comparados aos demais casos, sao resultados da incapacidade da
funcao de saturacao em atenuar o ganho da matriz K para a frequéncia de controle
escolhida (0.25 Hz), que deve ser maior se uma camada limite ao redor da superficie
deslizante para ne = 1 for necessaria. Os outros casos de ng nao apresentam muita

diferenca no desempenho para essa aplicacdo em particular.

Como apontado anteriormente, foi necessario limitar a frequéncia de controle a 0.25
Hz para diminuir os custos computacionais das simulagoes. Agora, mostra-se uma
pequena analise do impacto da frequéncia de controle no desempenho do controle
orbital. A necessidade da funcao de saturacao para atenuar o ganho de controle
também estd intimamente associada a frequéncia de controle (UTKIN et al., 2017).

Portanto, na Figura 5.9, é mostrado diferentes simulacoes considerando diferentes

50 gréfico é limitado a 24 horas para visualizar melhor a tendéncia no comportamento dos
diferentes \.
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Figura 5.8 - Distancia do baricentro do asteroide para diferentes parametros de controle,
sun-terminator orbit circular sobre Itokawa, no referencial inercial.
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frequéncias de controle, para a mesma sun-terminator orbit circular de 500 m, e

também considerando a aplicacao de diferentes ng.

Como se pode verificar na Figura 5.9(a), apresentando os resultados considerando
uma atualizacdo de controle em cada At = 0.01 s, ou seja, 100 Hz, essa escolha de
frequéncia de controle é boa o suficiente para acomodar diferentes magnitudes de ng,
sem indicacao de trepidacao. Um desempenho crescente para valores menores de ng
também pode ser observado, como é esperado. Aumentando o tempo de atualizacio
do controle para At = 1 s, Figura 5.9(b), pode-se facilmente notar que um valor de
ne = 0.1 é incapaz de remover a trepidacao, e o sistema apresenta oscilagoes de alta
frequéncia (que podem excitar modos ressonantes estruturais) e baixo desempenho.
Finalmente, configurando At = 10 s, apenas para nge = 10 é capaz de manter o
desempenho do controle, enquanto o erro em r explode para as demais. Termina-se

esta discussao de frequéncia de controle chamando a atencao do leitor para que a
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lei de controle proposta é muito promissora para operar em tempo real. E comple-

tamente analitica, lidando com todas as perturbagoes do sistema sem a necessidade

de resolver um modelo dindmico complexo.

Figura 5.9 - Erro em r para diferentes frequéncias de controle, sun-terminator orbit circu-
lar sobre Itokawa, no referencial inercial, para D =1 x 1073 e \ = 2.
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5.4.2 Anadlise aplicada ao Bennu

Nos exemplos a seguir, tem-se uma abordagem mais pratica do problema, conside-
rando como o controle para manutencao orbital poderia operar na pratica. Agora
também é considerado o ruido nas medigoes, entao todas as analises subsequentes
feitas sdo focadas no asteroide Bennu (M = 7,329 x 10 kg, v = 4.0684 x 10~
rad/s; pardmetros de SRP: distancia para o Sol de 0.8969 AU, M,./A,. = 20 kg/m?
e p = 1), atualmente visitado pela missao OSIRIS-Rex, de modo a se aplicar um
nivel de ruido realista. No entanto, por simplicidade, ainda nao se considera a pro-

posta de navegacao autonoma apresentada na Secao 5.2. Na verdade, é considerado
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o nivel de ruido no corte de dados (DCO) da Fase Orbital-B apresentada por Wil-
liams et al. (2018). Eles separam o nivel de ruido em cada componente RTN. No
entanto, aqui é considerado a maior magnitude do ruido no DCO arredondado para
cima, entao considera-se um ruido gaussiano branco aditivo com 1o de dispersao em
cada componente cartesiana dos vetores de posicao e velocidade, respectivamente,
como: 0 =08 meoy;=1x10"* m/s. Notando que um controle realista de ma-
nutencao de o6rbita nao funcionara, geralmente, de forma ininterrupta, ou seja, com
o sistema propulsivo aplicando constantemente um empuxo, também é aplicado na
maioria dos exemplos a seguir o controle na Equacao 5.85. Também ¢ assumido que
o sistema de propulsao tem uma limitacao em entregar o comando de controle exato
calculado pela lei de controle. Isso é feito considerando uma dispersao de 1o de 3%

em cada componente do comando de controle calculado.

Como restricao final adicionada ao sistema, assume-se que o comando de aceleragao
maxima est4 limitado a 1 mm/s?. Nota-se que esta limitacdo ao comando de controle
¢ apenas para definir um grau adicional de desafio a lei de controle, nao ¢ uma
limitacao intrinseca ligada a lei de controle ou a uma missao autonoma. Na verdade,
essa variavel estd mais relacionada aos objetivos da missao e a escolha do hardware,
o que estd além do escopo deste estudo. Obviamente, se uma manutencao orbital
altamente precisa for necessaria, propulsores de baixo empuxo capazes de fornecer
o mesmo nivel de perturbac¢oes do sistema devem ser empregados. Note que isso
pode ir tao longe quanto usar propulsores coloidais de micro-Newton, como os do
LISA Pathfinder (RACCA; MCNAMARA, 2010). Por outro lado, se uma érbita mais
grosseira for suficiente, propulsores de hidrazina da ordem de alguns Newtons sao

suficientes.

A Fase Orbital-B da OSIRIS-REx é uma sun-terminator orbit inicialmente circular
com semieixo maior de 1 km, que se tornara pouco excéntrica e voltara a circular no
periodo de meses (WILLIAMS et al., 2018). Scheeres et al. (2013) mostra que se o semi-
eixo maior da érbita for reduzido para 500 m, a dindmica da érbita se torna mais
complexa e a espagonave colide com o asteroide em menos de 100 dias. Entao, como
primeira simulacdo, controla-se essa érbita circular de 500 m considerando para a

T .
histerese do switcher de controle os valores: s = [O.l 2.0 0.15] es = %CI).

Nessa primeira aplicacdo, é considerada uma atualizagao de medicao a cada 2 horas,
que é compativel com a frequéncia de medigao da missao OSIRIS-REx (WILLIAMS et
al., 2018; TAKAHASHI; SCHEERES, 2021), e corrompida pelo ruido definido anterior-

mente. Entre as atualizagoes de medigao, é considerado como se a espagonave tivesse
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um integrador a bordo para propagar a solucao de navegacao até a proxima atuali-
zagao. De modo a enfatizar a viabilidade da proposicao, assume-se que o propagador
considera apenas o termo de corpo central do campo gravitacional e o comando de
controle calculado ©. A trajetéria resolvida a bordo com o estado inicial da solucao

de navegacao é assumida como a trajetéria nominal.

A Figura 5.10 mostra a 6rbita controlada para esse caso, para a opera¢ao de um més.
Como o tempo de simulagao é longo, é aplicado o modelo de harmonicos esféricos
até a ordem e grau 5 para representar o campo gravitacional do asteroide. Como
¢ possivel verificar na Figura 5.10(a), a trajetéria é controlada com sucesso com a
proposigao de operagao. Os comandos de controle da Figura 5.10(b) mostram que o
switcher é bem-sucedido em sua tarefa, com apenas algumas queimas de combustivel
em toda a operagao. O total de AV nessa operacao de 30 dias é de apenas 4.95 cm/s,
cerca de 0.23% do AV previsto de 22 m/s para as operagoes proximas a Bennu
de dois anos da missao OSIRIS-REx (WILLIAMS et al., 2018). Pede-se atengao ao
leitor para o fato de que nenhuma anélise orbital meticulosa ¢é aplicada no projeto
do switcher de controle, nem na escolha dos parametros de controle. Além disso,
muitas das limitagoes impostas ao cendrio (apenas o termo de gravidade principal é
conhecido pela lei de controle e o integrador a bordo, alta dispersao nos comandos
de controle executados, nivel de ruido, etc.) podem ser consideradas exageradas.
Isso serve para enfatizar a vantagem que esse controle orbital pode apresentar para

missoes a pequenos Corpos.

Figura 5.10 - Exemplo de Bennu no sistema inercial, para atualizagao da solucao de na-
vegacdo de 2 horas. D =1x 1072 m/s?, ng =5e A = 2.
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Fonte: Producgao do autor.

50bserve que, como definido antes, o controle real aplicado tem 1 o de dispersdo de 3% em
torno do controle calculado.
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Acaba-se de mostrar que o controle proposto é viavel se for aplicado em uma opera-
¢ao autéonoma com uma taxa de medigao semelhante a da OSIRIS-REx. Atualmente,
o software de navegacao autonoma das missdes aplica uma abordagem de filtragem
sequencial em lote para navegar a espagonave (RIEDEL et al., 2000; RIEDEL et al.,
2006; BHASKARAN, 2012). Basicamente, a formula¢ao da Segao 5.2.3. O principal
motivo é a vantagem de uma filtragem em lote, pois apresenta maior estabilidade e
permite eliminar outliers, sem a necessidade de uma filtragem sequencial por conta
das grandes constantes de tempo na maioria das aplicagoes (BHASKARAN, 2012). Isso
¢ bem compativel com uma taxa de medigdo como a da OSIRIS-REx (TAKAHASHI;
SCHEERES, 2021).

No entanto, se uma abordagem for tao ou mais desafiadora do que as exemplificadas
pelos exemplos de Itokawa e 67P/Churyumov-Gerasimenko, Figuras 5.6 e 5.7, as
constantes de tempo da dindmica podem diminuir drasticamente, aumentando a
necessidade de uma maior frequéncia de medicao. Isso poderia resultar na demanda
por uma abordagem de filtragem sequencial, talvez em uma operacao em tempo
real (OHIRA et al., 2020).

Considerando o exposto, como a filtragem sequencial é discutivelmente pior se nao
necessaria, mas pode ser solicitada em aplicacoes desafiadoras especificas, nos pro-
ximos exemplos considera-se o mesmo ruido definido antes adicionado a posicao e
velocidade em cada atualizagao de controle. Ou seja, considera-se que a frequéncia
de medicao ¢ igual a frequéncia de controle. Também sao escolhidas condig¢oes ainda
mais agressivas para que a orbita que devera ser controlada. Comeca-se considerando
uma orbita circular com agy = 350 m, iy = 45° e )y = 45°. Observe que esta nao é
uma sun-terminator orbit, tornando nulos os efeitos estabilizadores da SRP no plano
orbital (que ja é pequeno em tal proximidade). Se esta 6rbita evoluir sem controle

no tempo, ela colidirda com Bennu em menos de 7 horas.

Usando a Equacao 5.85, considera-se dois casos diferentes para controlar essa orbita.
Primeiro é considerado um controle mais rigido, ajustando os parametros de histe-
rese para: 5T = [0.02 0.7 0.05}T es = %5 A Figurab.11(a) mostra que a érbita
¢ mantida com sucesso para uma simulacao de 24 horas, o que é suficiente para com-
pletar mais de quatro periodos orbitais. As componentes do controle sdo mostrados
na Figura 5.11(b). Para essa aplicagdo, os periodos de propulsores ociosos sao da
ordem de minutos, devido a histerese mais restritiva que controla o liga-desliga do
controle. As Figuras 5.11(c) a 5.11(e) mostram que os erros nos elementos orbitais

sao pequenos mesmo com todas as consideragoes praticas. Nessa operacao de um
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dia, o AV é 50.45 cm/s, cerca de 2% do AV estimado para as operagoes de proxi-
midade da OSIRIS-REx. Portanto, se a equipe de ciéncia decidir ser cientificamente
valida uma orbita tao estreita, naturalmente nada viavel, ela poderia ser executada
com seguranca pelo controle proposto com pouco comprometimento do AV total

estimado para a missao.

Em uma aplicagdo mais comum, esses periodos de propulsores ociosos seriam da
ordem de horas ou dias. Considerando a mesma Orbita apresentada, os parametros
da histerese sao afrouxados, com § = {0.1 2.0 0.15}T es = %Cﬁ A Figura 5.12(a)
apresenta como a 6rbita evolui em 24 horas com essa histerese mais frouxa. Pode-
se verificar na Figura 5.12(b) que a atividade do controle é realmente reduzida. Os
periodos dos propulsores ociosos agora sao da ordem de horas. Isso poderia ser ainda
mais interessante para medicoes cientificas, que seriam feitas bastante préximas e
sem interferéncia do sistema propulsivo. Claro, com a vantagem de uma operagao
segura (robusta as perturbagoes) e auténoma, que seria altamente exigente se feita
por uma equipe em solo, considerando o atraso na comunicacao, propagacao da

6rbita em um modelo dindmico de alta fidelidade, etc.

O limite afrouxado para a histerese reduz significativamente o AV para 17.75
cm/s/dia, cerca de 0.8% do previsto para a OSIRIS-REx. Vale ressaltar que tais
longos periodos de inatividade dos propulsores s6 podem ser obtidos de forma sa-
tisfatoria com um controle por seguimento de caminho, como aqui apresentado. Em
uma estratégia de rastreamento de trajetoria, o AV certamente aumentaria, e o
risco de colisao seria uma preocupacao premente se nao fosse bem administrado. Os

elementos orbitais para essa operagao sao mostrados nas Figuras 5.12(c) a 5.12(e).

Para a mesma 6rbita, aplica-se agora a lei de controle na Equagao 5.83 como a en-
trada para um modulador PWPF (WIE, 2008b). Como a maioria dos sistemas de
propulsao sao incapazes de fornecer uma entrada de controle continua, um modula-
dor PWPF transforma a entrada de controle calculada u em um sinal discreto, con-
siderando a magnitude de empuxo efetivo u,, que o sistema pode aplicar. Para este
exemplo, é considerado os seguintes parametros: Krpp = 1, we = 1, dpp = 2,9%x 1073,
Sorr = 2,5107%, e uy, = 1 mm / s ? (detalhes no Apéndice B). A calibragio de um
modulador PWPF é um tépico exigente por si s6 (WIE, 2008b). Aqui, basta mostrar
que funciona bem para o controle de manutengao orbital proposto. A Figura5.13(a)
representa a orbita controlada para este caso. O comando de controle calculado é
apresentado na Figura 5.13(b), e na Figura 5.13(c) o controle aplicado ¢ mostrado.

Lembre-se que se esta considerando a impossibilidade de executar o comando de
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Figura 5.11 - Exemplo sobre Bennu de histerese mais restrita, no sistema inercial, para
D=1x10"2m/s ne =5 A =2, 5" =[0.02 0.7 0.05]T ¢ 5 = 1/30.
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controle exato, por isso o comando modulado nem sempre ¢ igual ao u,, escolhido.
O AV ¢ 19.47 cm/s.

Na Figura 5.7, ja foi mostrado como a lei de manutencao orbital poderia ser apli-
cada para controlar nao apenas érbitas naturais em torno de pequenos corpos. Agora,

dé-se mais alguns exemplos de aplicac¢Oes interessantes que podem exceder a manu-
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Figura 5.12 - Exemplo sobre Bennu de histerese mais frouxa, no sistema inercial, para
D=1x102m/s% ng =5 A=2,5" =[01200.15T e 5 =1/33.
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tencao orbital. Comeca por se apresentar uma transferéncia tipo-Hohmann proximo
de Bennu. A espagonave deve estabilizar uma o6rbita circular de raio de 600 m.
Apos 15 horas de operacao, ele deve partir dessa érbita circular para uma elipse de

transferéncia (a = 475 m, e = 0,2632) que culminard em uma érbita circular mais
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Figura 5.13 - Exemplo em Bennu com modulacdo PWPF dos propulsores, sistema inercial,
para D =1x 1072 m/s?, ng =5, A =2, 5% = [0.1 2.0 0.15]T ¢ 5 = 1/3.
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proxima (e = 350 m). O algoritmo para isso é bastante simples. Apés 15 horas, os
elementos orbitais desejados sao trocados pelos da elipse de transferéncia. Quando a
espagonave estiver arbitrariamente proxima do periastro da elipse de transferéncia,

os elementos orbitais sdo alterados para a érbita circular final. A Figura 5.14(a)
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apresenta a Orbita controlada simulada para esse caso, para um AV pequeno de

apenas 16.23 cm/s.

Claro, uma transferéncia como essa nao é a ideal. No entanto, mesmo se uma trans-
feréncia 6tima calculada reduza o AV para perto de zero, a significincia de 16.23
cm/s ja é pequena para ter uma operagao robusta de 30 horas com uma transferén-
cia entre duas érbitas circulares préximas - que de outra forma seria instavel. Além
disso, em tal transferéncia ideal hipotética, deve ser adicionado o custo da operagao
de uma equipe em solo, o atraso na comunicacao que colocaria problemas de segu-
ranca operacional e a modelagem complexa nesse ambiente altamente perturbado
(e talvez nao totalmente conhecido) para obter uma transferéncia ideal segura e
confidvel. Ao contrario, a lei de controle proposta garantiria uma resposta instanta-
nea ao ambiente, sem a necessidade de uma modelagem dindmica supercomplexa e
garantindo que nenhum resultado catastréfico derivaria dela. Tudo isso, ao custo de

alguns cm/s em AV.

Até agora, foram consideradas apenas orbitas fechadas. No entanto, como ja mencio-
nado, a lei de controle é baseada no problema de dois corpos, controlando o momento
angular especifico e o vetor excentricidade. Assim, o controle por seguimento de ca-
minho proposto ¢ aplicavel para obter qualquer secao conica. No préoximo exemplo,
Figura 5.14(b), é apresentado uma conjugagao entre trajetérias circulares e hiperbé-
licas que se intersectam. Para valores positivos de Z, a espaconave deve estabilizar
uma sun-terminator orbit circular com a = 1000 m. Quando o valor de Z é negativo,
a espaconave ¢ solicitada a se estabilizar em uma hipérbole de intersecao com peri-
astro de 400 m, 74 = 40°, wg = 270°. O AV para essa operacao hipotética, em uma
simulagao de 30 horas, é de 57.83 cm/s. Isso exemplifica como a lei de manutengao
de orbita proposta pode ter grandes implicacoes na operacao perto de corpos pe-
quenos, pois aumenta a miriade de trajetorias, atendendo a requisitos operacionais

como robustez, periodos de propulsores ociosos, baixo custo de AV e seguranca.

Finalmente, considera-se a capacidade do controle em atingir a 6rbita desejada apos
uma falha de insercao orbital. Para isso, é utilizada uma simulagao de Monte Carlo,
para 1000 amostras, usando o modelo de harmonicos esféricos até ordem e grau 5.
A érbita circular desejada tem ay = 450 m, iy = 45° e 2 = 320°. E assumida uma
dispersao de 1 o de 35 m em cada componente ortogonal de um plano perpendicular
ao vetor velocidade inicial esperado para a o6rbita desejada. Também assume-se uma
dispersdo de 1 o de 2 cm/s em cada componente do que deveria ser o vetor veloci-

dade inicial para a érbita desejada. Observe que esses erros sao realmente grandes,
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Figura 5.14 - Aplicagbes interessantes sobre Bennu, no referencial inercial, para D = 1 x
1072 m/s?, ng =5, A=2, 57 =[0.12.00.15]T e 5 = 1/3.
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eles atingem um 3o de 148.5 m (33% do raio orbital) e 6 cm/s em cada componente
do vetor velocidade, cerca de 58% da magnitude da velocidade orbital desejada
(10.42 cm/s). A Figura 5.15(a) mostra que em todas as amostras a érbita desejada é
controlada com sucesso e mantida limitada, conforme o switcher do controle. Cada
amostra de trajetoria é representada em uma cor diferente, que representa a mag-
nitude do vetor de velocidade. Como se pode verificar, ¢ uma condi¢ao de falha de
inser¢do muito drastica que o controle deve lidar. A Figura 5.15(b) mostra o AV
cumulativo para cada amostra. O AV cumulativo tem uma média de 10.40 cm/s e

30 de 8.60 cm/s em 8 horas de operagao.
5.5 Rapida exploragao autéonoma do asteroide

Quase qualquer estratégia de deflexdo proposta atualmente depende de um bom
conhecimento das propriedades do asteroide para ter sucesso (SYAL et al., 2016;
FELDHACKER et al., 2017). Considerando a mirfade de propriedades (forma, com-
posicao, estado de rotagao e outras) dos asteroides, e a necessidade de entender
essas propriedades para uma deflexdo bem-sucedida, seria conveniente ter uma es-
paconave de reconhecimento antes da chegada da espagonave defletora. Por exemplo,
no caso de uma deflexao cinética, uma espagonave exploratoria poderia chegar dias
ou semanas antes da deflexao, com a tarefa de adquirir o maximo possivel de infor-
macoes sobre o ambiente e as propriedades do asteroide. Nesse perfil de missao de

reconhecimento, cada dia e hora ganhos sao importantes.

As arquiteturas de missao atuais dependem do solo-na-malha para a operacao da
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Figura 5.15 - Simulacao de Monte Carlo, erro de injecao orbital sobre Bennu, no referencial
inercial, para D = 1 x 1072 m/s?, ng = 5, A = 2, 57 = [0.1 2.0 0.15]T e
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Fonte: Producao do autor.

espagonave, em que os dados sao transmitidos a Terra, meticulosamente analisados
pela equipe em solo e enviados de volta para serem executados pela espacgonave.
Essas viagens de ida e volta de comandos podem sofrer um atraso de até 20 minutos
para NEAs, colocando uma grande limitagdao operacional. Portanto, é desejavel que
uma missao de reconhecimento seja totalmente auténoma, se aproximando e carac-
terizando rapidamente o NEA, de forma que a espagonave defletora possa receber

informagoes valiosas em tempo habil para aumentar o sucesso de seu objetivo.

Aqui é avaliado a possibilidade de se aproximar e orbitar rapidamente um NEA com
pouco conhecimento de suas propriedades. E considerado uma espaconave identifi-
cando o asteroide em suas cameras Opticas, a dezenas de quilometros de distancia,
sem nenhuma informagao prévia sobre as propriedades do asteroide. Depois disso,
a espaconave recorre a filtragem em lote-sequencial a bordo para estimar continu-
amente as propriedades do asteroide, enquanto se aproxima rapidamente dele. O
fim da missao consiste na espaconave orbitando o asteroide em uma Orbita natural-
mente instavel, utilizando o controle, para fazer um mapa altamente detalhado de

sua superficie.

Para cumprir esse perfil de missao, presume-se que a espacgonave esteja equipada
com um LIDAR, duas cameras Opticas e acelerometros. Incertezas nos sensores sao
consideradas e modeladas. Uma parte importante para uma navegagao precisa so-
bre um corpo pequeno é a determinacao da forma do corpo. Métodos para uma

reconstrucao de formato a bordo ainda sao uma area de pesquisa ativa, sem uma
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solucao clara até o momento. Dessa forma, a andlise considera diferentes niveis de
incertezas no modelo de forma, o que também pode servir de subsidio para futuros
estudos sobre a determinacao do formato do asteroide a bordo. Por fim, se ressalta
que aqui o campo gravitacional do asteroide é modelado apenas com a expansao em

harmonicos esféricos.
5.5.1 Consideragoes praticas

Em adigao as consideragoes da Secao 5.3.4.1, aqui também é considerado a incapa-
cidade dos propulsores da espagonave de executarem com precisao os comandos de
controle calculados. Para isso, assume-se uma dispersao de 1o de 3% em torno de
cada componente dos comandos de controle calculados. Considera-se também que a
espagonave possui um envelope operacional com comandos de controle limitados em
cada componente entre as magnitudes de 0.02 m/s? e 1x107° m/s?. No caso de uma
componente de comando de controle calculada estar abaixo de 1x1075 m/s? ne-
nhum controle é aplicado nessa componente. Esses limites escolhidos sao suposicoes
conservadoras, 0.02 m/s? é o mesmo que um propulsor de 20 N em uma espaconave
de 1.000 kg, equivalente a um tnico propulsor dos doze propulsores do RCS (sistema
de controle de reagao) da Hayabusa 2 (TSUDA et al., 2013), ou os seis propulsores de
22 N para TCMs (trajectory correction maneuvers) da OSIRIS-REx (BIERHAUS et
al., 2018). O limite inferior é equivalente a um propulsor de 10 mN para a mesma
massa da espacgonave, comparavel aos quatro propulsores de 10 mN equipados na
Hayabusa 2. Como ¢é considerado um limite de empuxo conservador de 0.02 m/s?
(por exemplo, um dos doze propulsores da Hayabusa 2), é dificil que a atitude da

espacgonave tenha algum impacto na entrega desse nivel de empuxo.

O tnico caso em que uma acao dedicada no sistema de controle de atitude pode
ser necessaria ¢ na insercao orbital, quando é considerado que o nivel de empuxo
pode ser maior que o limite de 0.02 m/s? para aplicagao do AVf descrito na Secao
5.3.3. Nesse caso, considera-se que a espagonave usaria seu motor principal com
um nivel de empuxo maximo de 0.45 m/s? equivalendo a um motor de 450 N
em uma espaconave de 1000 kg. Esse nivel de empuxo poderia ser entregue por trés
dos quatro propulsores principais de 200 N da missdo OSIRIS-REx (BIERHAUS et al.,
2018). Embora a insergao orbital exija uma agao de atitude dedicada para direcionar
o motor principal para Avf, ¢é considerado que poderia ser executado com seguranca
nas dezenas de minutos entre o calculo de Avf e seu tempo de execucao programado.

Portanto, ainda é dissociavel a dindmica e controle da trajetéria e atitude.

Também se nota que a escolha dos propulsores é uma questao de avaliacao de mis-
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sdo, e nao se faz nenhuma outra consideragao especifica além dos limites de nivel
de empuxo maximo e minimo descritos. Caso seja necessaria uma manutencao de
orbita ultraprecisa, teoricamente é possivel empregar propulsores coloidais de micro-
Newton, como os da LISA Pathfinder (RACCA; MCNAMARA, 2010). Embora seja
considerado um sinal de empuxo continuo nas simulagoes, isso nao limita o uso de
motores quimicos, pois um modulador PWPF poderia traduzir o empuxo continuo
em sinais discretos. Como mostra a Secao 5.4, o controle de manutencao orbital
aplicado aqui, que pode ser considerado como o mais duvidoso na habilidade de

operar discretamente, pode operar eficientemente com sinais discretos usando um

modulador PWPF.

O matriz de ganho K do contorle é calculada pela Igualdade nas Equacoes 5.79
para [RTN|D = [0.01 0.01 O‘Ol]T; ® = diag(K). Considera-se para histerese o
mesmo procedimento ja mostrado anteriormente, mas agora se faz uma histerese
para os elementos orbitais, com: y© = [0.05ad 0.1 7.0° 360.0° 7.00} ex =
0.01a; 0.02 0.5° 0.5° 0.5°],onde ¥ =a e i w Q.

Observe que a matriz de ganho K garante estabilidade a perturbacoes limitadas
por 0.01 m/s? em qualquer componente, equivalente & aceleracio gravitacional de
Ceres a 5.33 raios de distancia de Ceres, o maior corpo do cinturdao de asteroides.
O limite superior em w para a histerese é escolhido porque se escolhem o6rbitas
circulares para a operacao. O limite de 360° significa que o argumento da periastro
pode variar livremente. Em um cenario de missao real, nota-se que os parametros de
histerese podem ser ajustados a medida que a espagonave aumenta seu conhecimento
das propriedades do corpo e do ambiente. Ele pode ser integrado a uma rotina que
calcula orbitas estaveis e ajusta os parametros de histerese para acomodar oscilagoes
nao preocupantes nos elementos orbitais. Nao se faz essas consideracoes aqui para
nao fugir do escopo deste trabalho, mas pode ser facilmente executado analisando a
mecanica orbital sobre asteroides (SCHEERES, 2016; KIKUCHI et al., 2021).

5.5.2 Resultados

Uma arquitetura de missao pode ter perfis diferentes, dependendo dos objetivos da
missao e da disponibilidade de qualquer conhecimento prévio sobre o ambiente e
as propriedades do asteroide. Aqui é escolhido arbitrariamente um perfil de missao
que ainda pode ser considerado audacioso, mas nao excessivamente sofisticado se
comparado com as abordagens atuais. Portanto, é considerado que a espacgonave

T
parte de dezenas de quilometros do asteroide, na posicao [—15 —15 10| km com
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velocidade inicial [O 0 O]T m/s. A espagonave assume sua posi¢ao e velocidade
nominais iniciais com uma dispersao de 1o em cada um de seus componentes de 5
km e 0.1 m/s, respectivamente. Nenhuma informagao anterior sobre p e Csgp é con-
siderada disponivel, e eles sao arbitrariamente definidos como 0.001. A espagonave é
deixada em queda livre até acumular quatro medigoes, considerado como o tamanho
minimo do lote. Depois disso, 0 GN&C entra em operagao, com o primeiro lote de
medi¢oes aumentando de tamanho até atingir o tamanho de lote projetado, sendo
de dez medi¢oes. Dado que o tamanho do lote projetado é alcangado, ele avanca

sequencialmente no tempo a medida que novas medicoes chegam.

Apoés a primeira estimativa, a guiagem de Monte Carlo-Lambert conduz a espagonave
para a insercao orbital, definindo os valores finais nos vetores de posicao e velocidade
como correspondentes aos da 6rbita desejada sob a melhor estimativa ji do parametro
gravitacional. O time-to-go (t4,) é calculado para ty = 10.5 horas apds o inicio da
simulacao. A drbita em que a guiagem deve inserir a espaconave é uma orbita sun-
terminator circular 1 km. O controle de manutencao orbital mantém a espagonave
nesta Orbita até 72.5 horas apds o inicio da simulagao, quando o controle altera
os elementos orbitais desejados para os de uma elipse de transferéncia. Essa elipse
de transferéncia é calculada da mesma maneira explicada na Secdao 5.4 para uma
transferéncia tipo-Hohmann. Os elementos orbitais desejados sao alterados mais uma
vez quando arbitrariamente préoximos do periastro da elipse de transferéncia para os

de uma 6rbita circular de 500 m. O tempo total de simulacao é de sete dias.

A Figura 5.16 mostra os resultados da simulacao quando essa arquitetura é apli-
cada ao asteroide Itokawa, considerando lor = 0.01. As Figuras 5.16(a) e 5.16(b),
apresentando a trajetoria real em azul e a trajetoria nominal em vermelho, mostram
que a operacgao foi bem sucedida. A espagonave é inserida com sucesso em Orbita
e entao transita para a segunda Orbita com uma transferéncia do tipo-Hohmann.
Pode-se verificar nas Figuras 5.16(c) e 5.16(d) que a magnitude dos erros de posigao
e velocidade estao em dezenas de metros e milimetros por segundo, respectivamente,
na 6rbita de 1 km (¢ ~ 0.5 a t ~ 3 dias). A estimativa degrada para centenas de
metros e centimetros por segundo na transferéncia e na segunda orbita (t ~ 3at ~ 7
dias). A mesma degradagao quando na segunda orbita é encontrada para Csgrp € fi.
A estimativa do pardmetro gravitacional ¢ mantida em torno de 4% do valor real na
primeira 6rbita, conforme mostrado na Figura 5.16(e). Um viés é adicionado a sua
estimativa para as ¢rbitas de transferéncia e de 500 m. Essa degradagao ocorre por-
que os termos de ordem superior do campo gravitacional (principalmente a segunda

ordem) nao sao considerados na dindmica nominal.
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Figura 5.16 - Resultados na exploracao do asteroide Itokawa, considerando o = 0.01.

2
10 E— 1
) R
& 5 [N
h 1
0
O -
-10 2 \// 2
0
0 5 -20 0
~10 -15 2 [km] 2 2 % T
y [km] y [km] 2 [km]
(a) Trajetérias nominal e real (b) Trajetérias nominal e real
10* 10°
10"
~
A
= 402
=10
|
E
=
107 ‘ ‘
0 1 2 3 4 5 6 7

t [days]

(¢) Magnitude do erro de estimagio de 7

t [days]

(e) p estimado e real

A Figura 5.17 mostra a média da magnitude da aceleracao para cada uma das forgas
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Figura 5.17 - Média das acelerac¢oes envolvidas com a distancia.
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uma distancia de 500 m. Essa diferenca de magnitude explica porque a estimativa
se degrada na segunda érbita e comprova a robustez do filtro para dinamicas nao
modeladas. Embora o controle possa compensar a falta de conhecimento na dina-
mica, e nenhuma colisdo com o asteroide tenha sido detectada, nota-se que nenhuma
espagonave poderia ter orbita a tao baixa altitude com um asteroide sem estimar
pelo menos a segunda ordem do campo gravitacional, especialmente para asteroides

alongados como Itokawa.

O controle por seguimento de caminho é muito conveniente para ter periodos de
propulsores ociosos, permitindo fazer medigoes cientificas sem interferéncia dos pro-
pulsores, conforme ja discutido e abordado em detalhes em (NEGRI; PRADO, 2022a).
A espagonave pode experimentar horas de propulsores ociosos enquanto estiver na
primeira 6rbita circular, conforme indicado pela Figura 5.16(g), em que os com-
ponentes dos comandos de controle sao mostrados. Os periodos de inatividade sao
reduzidos a dezenas de minutos na segunda 6rbita devido as maiores perturbagoes
e a descricao dindmica menos precisa. Apesar disso, o tempo total dos propulso-
res ociosos ainda ¢ significativo, cerca de 6.77 dias ociosos. O AV consumido nessa

operacao de uma semana ¢ de 7.25 m/s.

A mesma arquitetura é agora aplicada a uma espaconave operando em torno do
asteroide Bennu, Figura 5.18. Neste caso, a degradacao da estimativa s6 é perceptivel
para C'sgp € muito menos acentuada, como pode ser verificado nas Figuras 5.18(c) a
5.18(f), mantendo-se o mesmo nivel de desempenho na primeira e segunda érbitas.
Este fato se deve a efeitos comparados menores dos termos negligenciados do campo

gravitacional na dindmica nominal, como pode ser verificado na Figura 5.17(b).
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Figura 5.18 - Resultados na exploracao do asteroide Bennu, considerando or = 0.01.
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Figura 5.19 - Rastreamento da espagonave sobre os asteroides, op = 0.01.
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Os erros na estimativa do pardmetro gravitacional sdo mantidos dentro de 3% para
Bennu, Figura 5.18(e). Nota-se que o exemplo de Bennu é muito mais realista no nivel
de dinamica negligenciada, enquanto o exemplo de Itokawa pode ser considerado
excessivamente conservador. Na pratica, mesmo para um corpo nao alongado como
Bennu, a soma de todas as outras dindmicas negligenciadas (albedo, infravermelho,
SRP dependente de atitude e outras) nao atingird o mesmo nivel da segunda ordem

do campo gravitacional a essa proximidade (ANTREASIAN et al., 2016).

O melhor desempenho da estimativa junto ao ambiente menos perturbado (devido
ao formato esférico de Bennu) também refletem na atividade de controle, Figura
5.18(g). O controle experimenta intervalos maiores de inatividade 7, embora o tempo
total de inatividade de 6.77 dias é comparavel ao exemplo de Itokawa. Vale ressal-
tar que na segunda Orbita, a altitude da espaconave em torno de Bennu esta entre
210 m a 276 m, o que é comparavel as altitudes entre 225 m e 525 m na fase de
reconhecimento da OSIRIS-REx, que foi planejada a passar 2.5 meses caracteri-
zando diferentes locais de amostra através de sobrevoos consecutivos (WILLIAMS et
al., 2018). Antes de sua fase de reconhecimento, estimava-se que a OSIRIS-REx ope-
rasse proximo de Bennu por seis meses até restringir as incertezas e executar com

seguranga os sobrevoos.

Em comparacao, é mostrado que com o uso de controle ativo e navegagao autonoma,

a espagonave poderia obter a mesma resolucao da superficie de Bennu apés alguns

"Observa-se que o tempo de inatividade em Itokawa e Bennu pode ser ajustado permitindo uma
divergéncia maior da 6rbita desejada, conforme explicado em detalhes em Negri e Prado (2022a).
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Figura 5.20 - Resultados para a exploragdo de Bennu considerando diferentes ogs.
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Figura 5.21 - Simulacdo de Monte Carlo de 500 amostras para Bennu, considerando op =
0.01.
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dias®, mas com uma cobertura global em vez de um tinico local. A cobertura global

pode ser conferida na Figura 5.19(b), que mostra o rastreamento da espagonave

8Contando o tempo incerto que levaria para estimar a atitude e a forma do asteroide, além do

escopo deste trabalho.
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sobre Bennu. Para completar, o exemplo de rastreamento de Itokawa é mostrado na
Figura 5.19(a). Essa operacao de uma semana sobre Bennu gastou um AV igual a
6.14 m/s, cerca de 28% do estimado para as operagoes de proximidade da OSIRIS-
REx (WILLIAMS et al., 2018).

Na Figura 5.20 repete-se o exemplo de Bennu, mas considerando diferentes niveis
de incerteza no formato do asteroide a bordo (og). Um o na mesma ordem de uma
reconstrucao de formato por SPC pode alcancar precisao na estimativa de posigao e
velocidade na ordem de alguns metros e milimetros por segundo, respectivamente.
Para or = 4%, o filtro se torna instavel em 2.25 dias e diverge. Para op > 2.5%,

apesar de nao haver divergéncia de filtro, os resultados sao qualitativamente ruins.

Por fim, uma anélise de Monte Carlo é realizada para o asteroide Bennu, conside-
rando 500 amostras. Para tanto, sera considerado um cenério mais proximo do real,
que a espacgonave parte de mais de uma centena de metros de distancia do corpo,
T = [—150 —150 10}T km, e com velocidade inicial zero para ser inserida, com
tgo = 2 dias, em uma O6rbita de 2000 km, pouco maior que a érbita A da missao
OSIRIS-REx. Quando atinge 5 dias desde o inicio da simulagdo, a espaconave é
transferida para uma érbita de 800 m, pouco menor que a 6rbita B da OSIRIS-REx.
Os resultados s@o apresentados na Figura 5.21. Como se percebe na Figura 5.21(a), a
operagao é bem sucedida. A Figura 5.21(a) que mostra os gastos em AV mostra que
fica em torno de 8 m/s. De fato, a média é de 8.08 m/s com um desvio padrao de 39
cm/s. Os erros em posi¢ao permanecem dentro de algumas dezenas de metros e de
velocidade nao passam de alguns centimetros por segundo, como mostram Figuras
5.21(c) e 5.21(d), respectivamente. A estimagao do pardmetro de massa permanece
dentro de 5% logo que a espaconave é inserida em sua primeira érbita e o Cgpp em

50%, veja Figuras 5.21(e) e 5.21(f).

Para uma discussao mais detalhada, e com consideragoes especiais na operagao sobre
asteroides oblongos, consulte a referéncia “Autonomous Rapid Exploration of an

Asteroid” referida na Segao 1.6.
5.6 Sintese e conclusoes

Na Secao 5.1 foi apresentada a modelagem do ambiente de um asteroide, conside-
rando seu complexo campo gravitacional, além da influéncia da pressao de radiagao
solar e perturbacao de terceiro corpo do Sol. Uma proposta de navegagao autonoma
para a espaconave foi apresentada na Secao 5.2, com a espagonave se ancorando

apenas em suas cameras Opticas e medicoes de LIDAR. Estudos posteriores podem
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incluir a radiometria periodicamente na navegacao, é provavel que mesmo uma espa-
¢onave autonoma possa fazer uso dela sempre que houver oportunidade de telemetria
com a estagdo em solo. Para uma simulacao navegacional fidedigna, é importante
considerar em estudos posteriores a modelagem das cameras, reconstrucao a bordo
do formato do asteroide, navegacao limb-based e, possivelmente, técnicas de nave-

gagao relativa ao terreno.

A Secao 5.3 se concentrou em apresentar os conceitos e leis de controle utilizadas
na proposta de operagao autéonoma. Para deslocamento da espagonave em torno
do asteroide, uma lei de guiagem de Monte Carlo-Lambert foi utilizada, em que
a espagonave soluciona um problema de Lambert considerando todas as incertezas
envolvidas na operagao sobre o asteroide. Além disso, é derivada uma nova lei de
controle para manutencao orbital. Essa lei de controle é robusta e por seguimento
de caminho, fazendo dela ideal para aplicacdo em ambientes de pequenos corpos,

como discutido na Se¢ao 5.3.4 e detalhado em Negri e Prado (2022a).

Por fim, os conceitos sao utilizados em conjunto na Se¢ao 5.5, em que uma proposta
para uma rapida exploracao auténoma de um asteroide é analisado. Sob uma ana-
lise conservadora, se mostra que uma espaconave consegue operar autonomamente
nesse ambiente complexo, e em poucos dias, por meio da utilizacao de leis de con-
trole e guiagem robustas. Logo, seria tecnologicamente viavel que uma espagonave
de reconhecimento chegue poucos dias antes de uma defletora, acumulando medi-
¢oOes cientificas de qualidade em pouco tempo para aumento do sucesso de deflexao.
Tal procedimento também pode ser ttil para multiplos rendezvous em uma regiao

populosa de asteroides, com incriveis ganhos cientificos.

Mostra-se também que a espagonave é capaz de operar autonomamente mesmo com
um formato do asteroide nao tao preciso quanto um obtido por estereofotoclinome-
tria. Estima-se, grosseiramente, que uma incerteza 3D de 2% no formato do asteroide
é suficiente para a operacao, na proposta de GN&C aqui apresentada. Estudos fu-
turos devem considerar simula¢oes mais fidedignas para a navegacao. Além disso, é
importante uma investigacao considerando uma espagonave com seis graus de liber-
dade. A dindmica e controle de atitude da espagonave podem ter, ainda que pouco
provavel, papel limitante na insercao orbital, quando a espaconave chega em alta
velocidade para ser inserida em Orbita e precisa recorrer a seus propulsores princi-
pais. Consideragoes sobre sistemas binarios ou triplos de asteroides devem também

ser exploradas no futuro.
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6 CONCLUSOES GERAIS E PERSPECTIVAS

Este trabalho teve como motivacao e fio condutor missoes para deflexao de asteroi-
des, as quais foram analisadas sob diferentes prismas e com varios desenvolvimentos
inovadores, além de outros potenciais, que devem ser trabalhados no futuro. Esses
desenvolvimentos abrangem contribui¢does a mecanica celeste até para a operagao

especifica sobre pequenos corpos.

Um dos desenvolvimentos mais béasicos e abrangentes foi a generalizagao das equa-
¢oes do movimento do problema bicircular restrito de quatro corpos (BCR4BP).
As antigas equagdes do movimento do BCR4BP foram derivadas nos anos 60 como
aproximagcao para se aplicar ao sistema Terra-Lua-Sol. Devido sua simplicidade e
enquadramento semelhante ao problema circular restrito de trés corpos (CR3BP),
o BCR4BP foi continuamente aplicado na literatura de astrodindmica para estudar

esse mesmo sistema.

No entanto, alguns autores passaram a aplicar indiscriminadamente o BCR4BP a
sistemas em que nao se enquadraria. No decorrer deste trabalho, as antigas equagoes
do BCR4BP foram derivadas novamente, deixando claro as suposi¢oes inadequadas
para aplicagoes em sistemas com caracteristicas distintas de Terra-Lua-Sol. Entao,
uma proposta de generalizacao foi desenvolvida, a qual mantém a simplicidade do
BCRA4BP e se reduz as antigas equac¢oes do BCR4BP quando aplicadas a sistemas

tais como Terra-Lua-Sol.

Movido por essa generalizacao do BCR4BP, notou-se que as equagdes generalizadas
do BCR4BP permitiam a extensao para n-corpos. Dessa forma, foi proposto o que se
chamou problema circular restrito de n-corpos (CRNBP). Assim como no BCR4BP,
esse equacionamento é simples e possui semelhancas ao CR3BP, fazendo dele uma
excelente ferramenta para andlise de trajetorias em sistemas de multiplos corpos.
Sua grande aplicacao é no projeto de trajetorias sobre os planetas do Sistema Solar
Externo, sendo atualmente explorado pelo autor. Neste trabalho, essas equagoes

foram utilizadas para o estudo do efeito de outros corpos apos a deflexao do asteroide.

A utilizacado do CRNBP permitiu, de maneira simples, que um grupo de asteroides
fossem selecionados para realizar o estudo dos efeitos da deflexdo sobre cada um
deles. Os resultados obtidos com o CRNBP foram comparados com os melhores
modelos simplificados encontrados na literatura para descrever uma deflexdo. Um
fato notavel foi a descoberta do efeito de aproximagoes, mesmo que razoavelmente

distantes de um planeta, podem causar na previsao de deflexao com os modelos sim-
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plificados. Esses efeitos podem se fazer sentidos até 15 raios da esfera de influéncia de
distancia, quando, em tese, os efeitos de perturbacao de terceiro corpo sao centenas
de vezes inferiores. As descobertas aqui vao além do que foi antes documentado na
literatura, em que tais efeitos eram antes atribuidos apenas a encontros ressonantes

com a Terra.

Uma regra pratica foi proposta para permitir uma facil avaliagdo de quando os
modelos simplificados podem ser utilizados ou nao. Isso é importante em uma fase
de projeto preliminar de trajetoria, em que diversos cenarios e um amplo espaco
de projeto devem ser explorados para encontrar trajetorias promissoras para uma
missao de deflexdo. Estudos adicionais devem ser realizados para se encontrarem
regras mais confidveis que uma mera regra pratica, mas que necessariamente ainda

devem manter a simplicidade.

Partindo da regra pratica proposta, também foi considerado o projeto preliminar de
uma missao de reconhecimento e uma de deflexdo. Sabendo das aproximagoes dos
asteroides com os planetas, a regra pratica permitiu encontrar o espago de projeto
em que os modelos simplificados para previsao de deflexdo podem ser aplicados com
maior confiabilidade. Entao, o calculo de trajetorias da Terra até o asteroide foi

considerada.

A missdo de reconhecimento deveria realizar rendezvous com o asteroide, ja na
de deflexao foi considerado um impacto cinético. Foram consideradas transferén-
cias diretas para o asteroide, em que as principais oportunidades de lancamento
foram encontradas resolvendo o problema de Lambert e utilizando graficos de jane-
las (porkchop plots). Também foi formulado um problema de multiplas assisténcias
gravitacionais e oportunidades de tours para cumprimento de ambas missoes foram

catalogadas.

A grande importancia desses desenvolvimentos sao principalmente na introducgao de
tais conceitos na literatura técnica brasileira. Outro ponto importante demonstrado
é a dificuldade de se realizar uma missao de reconhecimento caso o asteroide possua
uma orbita altamente inclinada. Estudos posteriores devem considerar a utilizagao
de manobras em espaco profundo (DSMs), que podem permitir geometrias mais
interessantes de encontro com os corpos em que € realizada a assisténcia, implicando

em trajetorias com um menor gasto de AV,

Sabendo da importancia que a autonomia de uma espagonave pode desempenhar

tanto para missoes de deflexdo quanto para as de reconhecimento, foi também estu-
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dada a operacao de espaconaves em proximidade a asteroides. Uma lei de controle
para manutencao orbital auténoma foi proposta e derivada. Por ser uma lei de
controle por seguimento de caminho, ela é especialmente eficaz para manutencao or-
bital, pois permite que o controle seja ligado e desligado com simplicidade, deixando

a espagonave divergir da érbita nominal em certos limites.

Além disso, por ser uma lei de controle baseada em controle por modos deslizantes, é
robusta a perturbacoes, sem a necessidade de uma modelagem complexa do ambiente
altamente perturbado de um asteroide. Por conta disso, ela é bastante promissora

para exploracao de pequenos corpos, como ¢ demonstrado.

Por fim, a lei de controle para manutencao orbital é empregada em conjunto com
uma lei de guiagem de Monte Carlo-Lambert em uma proposta de operagdao auto-
noma que consiga explorar rapidamente um asteroide. Para tanto, é considerado
também a navegacado da espagonave, que utiliza duas cameras 6pticas, um LIDAR
e acelerémetros para navegar sobre o asteroide. Um filtro sequencial em lote, simi-
lar ao utilizado no sistema AUTONAV da NASA, é aplicado para a estimativa do

estado da espagonave e parametros do ambiente.

Com suposigoes conservadoras, ¢ mostrado que uma espagonave utilizando essa pro-
posta de guiagem, navegagao e controle (GN&C) consegue explorar rapidamente um
asteroide em poucos dias. Isso é uma grande demonstracao do poder da autonomia
para exploracao desses corpos, reduzindo a operagao convencional de meses a dias,
visto que a operacgao convencional é extremamente cautelosa por conta do ambiente
desconhecido e altamente perturbado. Estudos posteriores devem considerar suposi-
¢Oes menos conservadoras ao empregar uma simulacdo mais fidedigna das medigoes
que podem ser obtidas pela espagonave em conjunto com algoritmos de navegacgao

limb-based e/ou relativa ao terreno.

Como fica demonstrado, este trabalho conseguiu oferecer contribui¢oes em mecanica
celeste (generalizagdo do BCR4BP e proposta do CRNBP), explicagoes sobre limita-
¢oes de modelos simplificados para previsao de deflexao, organizacao das principais
ferramentas para projeto de missoes interplanetérias (graficos de janelas, problema
de multiplas assisténcias gravitacionais, grafico de Tisserand) e desenvolvimentos de
GN&C para operagao préoxima a asteroides. Conclusbes e perspectivas mais deta-

lhadas em cada um dos tépicos podem ser encontradas nas Secoes 3.6, 4.7 e 5.6.
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APENDICE A - SISTEMAS DE REFERENCIA DE FRENET-SERRET

Um sistema de referéncia de Frenet-Serret é um sistema de referéncia que é definido
de acordo com a cinemaética de uma particula. Na astrodinamica eles sao extensiva-
mente utilizados, pois permitem a simplificacao de equacionamentos ou possibilitam

uma percepcao mais agucada do fendmeno fisico e como impacta cada viariavel.

O sistema de Frenet-Serret classico e mais famoso é o chamado tangente-binormal-

normal, ou TBN, que é dado por !

. U

t = T (A]_a)
||9]

A=hxi, (A.1b)

- h

h = —, (AlC)
[|A]]

em que U é a velocidade da particula e h é seu momento angular especifico. Ou
seja, a componente tangencial é definida na direcao da velocidade da particula, a
normal na direcdo do momento angular especifico e a binormal completa o sistema

destrogiro.

Outro sistema de Frenet-Serret é o radial-transversal-normal, ou RTN. Na verdade,
uma transposicao entre os dois sistemas pode ser obtida por uma simples rota¢ao no
eixo normal. No RTN, a componente radial é definida na direcao do vetor posi¢ao
7, a componente normal também é perpendicular ao plano osculante na direcao do
momento angular especifico ﬁ, e, finalmente, a componente transversal completa o

referencial. Seus versores sao escritos em fun¢do da cinemaética da particula como:

7?‘
F=—, A.2a
17 (A-22)
0=hxr, (A.2b)
h = i (A.2c)
|7

!Convém ressaltar que alguns autores tomam definicoes diferentes, assumindo o que aqui é
chamado como binormal de normal e vice-versa.
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APENDICE B - MODULADOR PWPF

Muitos dos propulsores atualmente aplicados em sistemas de propulsdo nao conse-
guem lidar com um controle continuo u. Eles operam de forma liga-desliga, fechando
ou abrindo a valvula de combustivel, e entregando, ou nao, um empuxo constante
Uy. A fim de converter a entrada de controle continuo para a natureza discreta
desses propulsores, uma modulacio PWPF (WIE, 2008b; LIAN; TANG, 2013) é fre-
quentemente aplicada. O PWPF consiste em um sistema de malha fechada com
filtro passa-baixa de ganho K pr e frequéncia de corte w,, além de um gatilho Sch-
mitt, que consiste em uma histerese com parametros a serem ajustados do, € dof,
conforme mostrado na Fig. A.1. Para mais detalhes, consulte Wie (2008b) e Lian e
Tang (2013).

Figura A.1 - Modulador PWPF.

U, 4
"1 um
ﬁ
_6()11 _5”ff E E
€= 5 —
We : : 50
b SL_C:UC —> : : Oon fr
u . u
d #
_um
(a) Modulador PWPF (b) Gatilho Schmitt

235






	CAPA
	VERSO
	FOLHA DE ROSTO
	FICHA CATALOGRÁFICA
	FOLHA DE APROVAÇÃO
	EPÍGRAFE
	DEDICATÓRIA
	AGRADECIMENTOS
	RESUMO
	ABSTRACT
	LISTA DE FIGURAS
	LISTA DE TABELAS
	SUMÁRIO
	1 INTRODUÇÃO
	1.1 Objetivos e justificativas
	1.2 Revisão bibliográfica
	1.3 Organização do trabalho
	1.4 Contribuições inéditas
	1.5 Contribuições ao desenvolvimento brasileiro
	1.6 Publicações

	2 FUNDAMENTOS DE ASTRODINÂMICA E GN&C
	2.1 Problema de dois corpos
	2.2 Problema de três corpos
	2.2.1 Esfera de influência e cônicas conjugadas
	2.2.2 Problema circular restrito de três corpos

	2.3 Problema de N-corpos
	2.3.1 Problema bicircular restrito de quatro corpos
	2.3.1.1 Caso binário
	2.3.1.2 Caso não-binário
	2.3.1.3 Caso geral

	2.3.2 Problema circular restrito de N-corpos
	2.3.2.1 Correspondência em efemérides
	2.3.2.2 Exemplos ilustrativos


	2.4 Guiagem, navegação e controle

	3 A DEFLEXÃO E SUAS CONSEQUÊNCIAS
	3.1 Cônicas conjugadas aplicadas à análise de impacto
	3.1.1 Focalização gravitacional
	3.1.2 B-plano
	3.1.3 Modelo analítico de Izzo
	3.1.4 Modelo analítico de Vasile e Colombo

	3.2 Cálculo da trajetória de impactantes
	3.3 Deflexão impulsiva ótima
	3.4 Deflexão de baixo-empuxo ótima
	3.5 Efeitos de outros corpos em uma deflexão
	3.6 Síntese e conclusões

	4 A VIAGEM INTERPLANETÁRIA AO ASTEROIDE
	4.1 Problema de Lambert
	4.2 Aproximações de efeméride
	4.3 Porkchop plot - gráfico de janelas
	4.4 O problema de múltiplas assistências gravitacionais
	4.4.1 Cônicas conjugadas de zero-SOI
	4.4.2 Gráfico de Tisserand
	4.4.3 Otimização

	4.5 Viagem ótima para reconhecimento
	4.6 Viagem ótima para deflexão
	4.7 Síntese e conclusões

	5 OPERAÇÕES PRÓXIMAS AO ASTEROIDE
	5.1 Dinâmica
	5.1.1 Sistemas de referência e equações do movimento
	5.1.2 Principais forças atuantes

	5.2 Navegação
	5.2.1 Dinâmica e ambiente nominais embarcados
	5.2.2 Medições
	5.2.3 Estimação

	5.3 Guiagem e controle
	5.3.1 Controle por modos deslizantes
	5.3.2 Controle por seguimento de caminho
	5.3.3 Guiagem de Monte Carlo-Lambert
	5.3.4 Controle robusto para manutenção orbital
	5.3.4.1 Considerações práticas
	5.3.4.2 Exemplos ilustrativos em aplicações genéricas


	5.4 Validação da lei de controle para manutenção orbital
	5.4.1 Análise paramétrica
	5.4.2 Análise aplicada ao Bennu

	5.5 Rápida exploração autônoma do asteroide
	5.5.1 Considerações práticas
	5.5.2 Resultados

	5.6 Síntese e conclusões

	6 CONCLUSÕES GERAIS E PERSPECTIVAS
	REFERÊNCIAS BIBLIOGRÁFICAS
	 APÊNDICE A - SISTEMAS DE REFERÊNCIA DE FRENET-SERRET
	A APÊNDICE B - MODULADOR PWPF



