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Resumo: Sao realizados estudos avaliando a influéncia de cada termo do potencial gravitacional lunar, entre 1
e 100, na orbita de um satélite artificial, modelado por meio de harménicos esféricos, de acordo com o modelo
apresentado por Konopliv. Tal modelo fornece as componentes x, y e z para a aceleracdo da gravidade a cada
instante de tempo. A aceleracdo da gravidade fornecida pelo modelo de Konopliv é comparada com a
aceleracdo da gravidade de um campo central, resultando no incremento de velocidade perturbador aplicado ao
satélite artificial. Assim sdo obtidos os elementos keplerianos que caracterizam a Orbita de um satélite artificial,
possibilitando a andlise do movimento orbital. Para isso, sdo simulados dois casos de manobras orbitais: no
primeiro caso é realizada apenas manobra de transferéncia orbital, e no segundo caso séo realizadas manobras
de transferéncia e corregdo orbitais. Em ambos os casos sdo analisadas a evolugdo dos elementos orbitais
influenciados pelo potencial gravitacional lunar, bem como a atuagdo do sistema de controle, a perturbagéo
atuando sobre o satélite, 0 empuxo aplicado sobre o satélite e o consumo de combustivel para a realizacdo das
manobras. As manobras de transferéncia e de correcdo orbitais de satélites lunares sdo simuladas utilizando
empuxo continuo e controle de trajetéria em malha fechada.
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1 Introducéo

O comportamento de um satélite artificial em orbita lunar é perturbado, principalmente, pela ndo homogeneidade
do campo gravitacional da Lua, que tende a causar variagdes nos elementos que caracterizam a 6rbita do satélite
artificial, alterando a orbita do satélite ao longo do tempo.

Normalmente, as missfes lunares permanecem em atividade por um longo periodo de tempo, como por exemplo,
a missdo lunar indiana Chandrayaan-1, que detectou a existéncia de &gua no solo lunar, teve dois anos de
duracdo, e a missdo GRAIL, da NASA, que forneceu dados para a elaboragcdo do mais completo e detalhado
mapa da distribuicdo do campo de gravidade da Lua, teve um ano de duracéo.

Tendo em vista um longo periodo de atividade da missdo espacial de um satélite, torna-se necesséria a realizagdo

de manobras de manutencéo orbital afim de que o satélite seja mantido na érbita pré-determinada. Para estudar
as perturbacdes devido a nao esfericidade do campo gravitacional lunar, foi inserido no simulador de trajetoria
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Spacecraft Trajectory Simulator-STRS, Rocco (2008) o modelo LP100K (Konopliv, 2011). O modelo possibilita
o0 estudo da influéncia do grau e ordem dos harménicos gravitacionais na 6rbita de um satélite artificial lunar,
cuja maxima precisdo é grau e ordem 100. Estudos e analises de tal influéncia, bem como simulaces
considerando a perturbacdo devido ao potencial gravitacional lunar sobre a 6rbita de um satélite artificial, podem
ser encontrados em Gongalves (2013).

O simulador possibilita que seja feito o controle orbital com o objetivo de minimizar ao maximo os desvios e
erros de regime, fazendo uso de propulsao continua e de controle de trajetoria orbital em malha fechada. Uma
descri¢ao mais detalhada do controle de trajetoria orbital pode ser encontrada em Rocco (2012).

2 Potencial Gravitacional Lunar

O potencial gravitacional da Lua é expresso pela expansdo dos coeficientes harmdnicos esféricos normalizados,
dado pela Eqg. (1) (Konopliv, 2001; Kuga, 2011):

n

Z (%)n (Enm cosmA + Sy, sen m/l) P (sen ¢) Q)

n=2m=0

Ulr,A,¢)=—+

RS
RS

em que: n é o grau e m € a ordem, p é a constante gravitacional e r é o raio lunar equatorial. P,,,, sd0 0s
polinémios associados de Legendre normalizados. a, € o raio vetor (distancia), @ é a latitude e A € a longitude.

3 O Modelo LP100K

O campo gravitacional lunar foi até entdo determinado por meio de dados das diversas missdes lunares ja
realizadas.

Embora muitos modelos do campo gravitacional lunar existam na literatura, nosso estudo limita-se aos
resultados obtidos a partir da implementacdo do modelo LP100K (Konopliv, 2001) no simulador de trajetoria
orbital Spacecraft Trajectory Simulator-STRS, Rocco (2008).

Os dados para a elaboracdo do modelo LP100K foram obtidos por meio de uma das missfes de maior
contribuicdo, a Lunar Prospector, (1998-1999), terceira missdo do programa de exploracdo da NASA,
denominado Discovery, que forneceu a primeira medicdo do campo gravitacional lunar. Visto que, até o
momento da modelagem utilizando os dados da missdo LP, ndo houve observacgéo direta do lado oculto da Lua,
as informacdes a respeito da gravidade vem do efeito em longo prazo observado na Orbita dos satélites.

O modelo LP100K, apresentado por Konopliv, é uma representacdo dos harmonicos esféricos devido a
gravidade planetaria, baseada no potencial gravitacional do corpo celeste, dado pela Eq. (1).

A saida calculada pelo modelo fornece as componentes x, y e z para a aceleracdo da gravidade em cada instante
de tempo ao longo da 6rbita de um satélite artificial, sendo possivel considerar os harmdnicos esféricos até grau
e ordem 100. Por meio de uma comparagdo feita entre a aceleracdo da gravidade de um campo central e a
aceleracdo da gravidade fornecida pelo modelo de Konopliv, € obtido o incremento da velocidade que o termo
perturbador aplica ao veiculo espacial, possibilitando, por meio do problema inverso, a obtencdo dos elementos
keplerianos que caracterizam a Orbita do satélite artificial, afim de que seja feita uma analise do movimento
orbital.

4 Simulagdes e Resultados

Visto que o objetivo do trabalho é analisar a influéncia do potencial gravitacional lunar na 6rbita de um satélite
artificial, foram realizados trés estudos, descritos a seguir.

Primeiramente fazemos um estudo visando analisar a influéncia de cada termo do potencial gravitacional na
oOrbita de um satélite artificial. Essa tarefa foi feita de uma forma indireta, obtendo-se os valores dos incrementos
de velocidade aplicados por N termos do potencial durante uma 6rbita do veiculo espacial e a seguir repete-se
esse cdalculo para N+ 1 termos. Fazendo a diferenga entre os incrementos de velocidade, obtém-se a
contribuicdo da adicdo de mais termos no potencial.

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

Feita a analise da influéncia dos termos dos harménicos do potencial gravitacional, sdo realizadas duas
simulagdes visando transferir o satélite de uma 6rbita lunar alta para uma Orbita lunar baixa, em que sdo
comparados o caso em que sistema de controle atua apenas com o objetivo de realizar a manobra de
transferéncia orbital, e 0 caso em que o sistema de controle atua visando realizar a manobra de transferéncia
orbital e as manobras de correcdo, com o objetivo de diminuir ao maximo os efeitos perturbativos sobre a érbita
do satélite.

Para os dois casos estudados foram analisados o incremento de velocidade aplicado ao satélite devido a forga
perturbadora, a evolugdo dos elementos orbitais, 0 empuxo aplicado sobre o satélite e 0 consumo de combustivel.

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

Essa tarefa é repetida 100 vezes, cada vez adicionando-se o préximo termo do potencial gravitacional, ou seja,
foram feitas, para cada termo do potencial gravitacional lunar, uma simulacdo durante o periodo de uma érbita.

Com o objetivo de estudar os efeitos de cada termo do potencial gravitacional na orbita de um satélite artificial,
neste item, para todas as simulagdes ndo foram realizadas manobras de corre¢do ou transferéncia, visto que
objetiva-se analisar os efeitos da perturbagdo devido ao potencial gravitacional na orbita de um satélite artificial.

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

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

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

Nota-se o esperado dominio do primeiro termo do potencial perturbador como observado em Carvalho (2008),
Carvalho (2009a), Carvalho (2009b) e Carvalho (2010). Porém, tambhém é possivel perceber que os resultados
dos préximos termos ndo sdo monotonicamente decrescentes, 0 que significa que um termo pode ser de ordem
mais elevada e ainda assim fornecer uma contribuicdo relevante para o incremento de velocidade do satélite,
como estudado por Gongalves (2013). Um estudo semelhante pode ser encontrado em Ramanan (2005).

Termos negativos aparecem na Figura 1, o que significa que a adi¢do deste termo no potencial gravitacional
lunar diminui a perturbacdo sofrida pelo veiculo espacial, reduzindo assim a variagdo de velocidade requerida
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para manutencdo da 6rbita kepleriana. Em outras palavras, este termo ajuda a controlar o satélite artificial, pois o
seu efeito é contrario a resultante dos termos anteriores, logo, a favor do sistema de controle.
4.2 Manobras de transferéncia e correcao orbital

O estudo comparativo feito a seguir objetiva analisar a influéncia do potencial gravitacional na 6rbita de um
satélite artificial.

Para isso foram realizadas duas simulacBes, ambas com as seguintes condi¢Bes iniciais: semi eixo maior:
2600000 m, excentricidade: 0,001, inclinagdo: 45° ascensdo reta do nodo ascendente: 20°, argumento do
periapside: 100°, anomalia média: 1°, e com o objetivo de transferir o satélite de uma 6rbita quase circular de
aproximadamente 816 km de altitude, para uma érbita de 100 km de altitude.

A primeira simulacdo apresenta a situacdo em que € realizada apenas a manobra de transferéncia. Ja na segunda
simulacdo sdo realizadas manobras de transferéncia e correcdo orbital simultaneamente.

As Figuras 2 e 3 apresentam o comportamento do semi-eixo maior e da excentricidade durante as duas
simulagdes realizadas.
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Figura 2. Comportamento do semi-eixo maior durante as simulagdes realizadas
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Figura 3. Comportamento da excentricidade durante as simulagdes realizadas

A Figura 2 mostra que o objetivo da simulacdo foi alcangado com sucesso ja que 0 semi-eixo maior diminui e
establiza quando alcancado o objetivo da simulagdo. O propulsor é ligado para a realizagdo da manobra de
transferéncia orbital apds o satélite realizar uma volta completa ao redor da superficie lunar e desligado quando o
satélite atinge a altitude de 100 km.

Pela Figura 3 podemos ver que a Orbita manteve-se com baixa excentricidade, apresentando pequenas variagdes
devido ao potencial gravitacional e ao uso dos propulsores para a realizacdo das manobras.

As Figuras 4 e 5 mostram o desvio no semi-eixo maior e as Figuras 6 e 7 mostram o desvio na excentricidade
nas duas simulacdes realizadas.
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Desvio do semi-eixo maior durante simulacédo sem correc¢éo orbital

120

100

80

60

40

20

-20

-40

-60

-80
0 2 4 6 8 10 12

Tempo (s) x10°

Desvio do semi-eixo maior durante simulacédo com corre¢do orbital

It m
O vl

-3
0 2 4 6 8 10 12

Tempo (s) x10°

Desvio da excentricidade durante simula¢ao sem correcéo orbital

x10°
25

2

15

1

0.5

0

-0.5

-1

-1.5

-2
0 2 4 6 8 10 12

Tempo (s) x 10°

Desvio da excentricidade durante simulagédo com correcdo orbital

4° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais, Ago 2013

Estudo



Gongalves, L. D.; Rocco, E. M.; de Moraes, R. V.; Prado, A. F. B. A.
Estudo

Pelas Figuras 5 e 7 podemos notar que o uso dos propulsores para a realizacdo das manobras de corre¢do
mantém a trajetdria real do satélite junto a trajetéria de referéncia. A auséncia do uso dos propulsores para
manobras de correcdo orbital gera desvios durante toda a simulacdo, como pode ser visto nas Figuras 4 e 6.

Os resultados dos dois casos estudados e apresentados nas Figuras 4 a 7 mostram que ocorre um pico de desvio
nos momentos em que o propulsor é ligado e desligado. Esses picos tendem a estabilizar apds uma sequéncia de
oscilagdes que ocorrem devido ao regime transitorio do sistema de controle, como pode ser visto na Figura 8.

Desvio no semi-eixo maior (m)

1.35 1.4 1.45 15 1.55 1.6 1.65
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Figura 8. Regime Transitorio do sistema de controle

x 10°

Tais picos, vistos nas Figuras 4 a 7, fazem com que exista uma diferenca entre a trajetoria real e a trajetoria de
referéncia, como pode ser visto na Figura 9, que € uma apliacdo da Figura 2. Essa diferenca tende a ser corrigida
pelo sistema de controle, que atua com o objetivo de anular a diferenca entre as trajetorias causada pelo
acionamento dos propulsores.
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Figura 9. Ampliacdo da Figura 2

As Figuras 10 e 11 apresentam a altitude do satélite e a perturbacdo devido ao potencial gravitacional lunar.
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Figura 10. Altitude do satélite durante as simulacdes realizadas
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Figura 11. Perturbacao devido ao potencial gravitacional lunar

De acordo com os objetivo das missdes simuladas, vemos na Figura 10 a variagao da altitude do satélite ao longo
do tempo de simulacdo. O satélite teve uma variacao de altitude de aproximadamente 700 km, e ficou oscilando
em torno da altitude de 100 km, visto que era esse 0 objetivo da miss&o.

Pela Figura 11, vemos que a for¢a perturbativa devido ao potencial gravitacional lunar sobre o satélite, ou seja, a
forca que a perturbacdo exerce sobre o veiculo, e acaba por tird-lo da trajetoria kepleriana, apresenta um
comportamento bastante inconstante, dificultando a atuacdo do sistema de controle.

Também é possivel observar que a intensidade da perturbacdo resultante sobre o satélite aumenta conforme o
satélite se aproxima da superficie lunar e estabiliza a partir do momento em que o satélite mantém a altitude de
100 km.

Nas Figuras 12 e 13 podemos observar o empuxo aplicado durante as simulacfes realizadas. Vemos que o
propulsor aplica forca nos trés eixos. Sendo assim, é possivel que o controle atue separadamente em cada eixo.
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Figura 12. Empuxo aplicado sobre o satélite durante a simulagdo sem corre¢do orbital
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Figura 13. Empuxo aplicado sobre o satélite durante a simulagédo com corre¢ao orbital
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Nota-se nas Figuras 12 e 13, que a manobra é finalizada quando, de acordo com a Figura 10, a altitude atinge o
valor de 100 km. Neste momento o propulsor é desligado e, portanto, 0 empuxo aplicado tende a zero. Também
é possivel perceber, pela Figura 13, a inconstancia do potencial gravitacional, que exige uma atuacédo intensa do
sistema de controle.

Os resultados das simulacBes realizadas mostram que para o caso em que ndo sdo realizadas manobras de
correcdo orbital, o consumo de combustivel é de aproximandamente 2,8685 kg. Para o caso em que sdo
realizadas manobras de correcdo orbital, o consumo é de 2,9273 kg, ou seja, existe uma diferenca de 0,0588 kg
de propelente.

Essa pequena diferenga ocorre, pois, além de existir gasto comum entre as duas missdes para a realizacdo da
manobra de transferéncia, quando esta é encerrada, ainda existe um consumo de combustivel utilizado para
minimizar os efeitos perturbativos sobre a trajetéria do satélite artificial.

5 Conclusoes

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

O estudo feito para analisar o efeito de cada termo do potencial gravitacional sobre a oOrbita de um satélite
artificial lunar mostrou que o primeiro termo (grau e ordem 2) domina 0 movimento, mas as contribui¢des dos
demais termos sdo relevantes, principalmente dos 10 primeiros termos. Os demais sdo responsaveis por
contribuicdo bem menores.

Valores negativos aparecem neste estudo, evidenciando que alguns termos atuam no sentido contrario a
resultante anterior, ajudando assim a manter a drbita do satélite artificial préximo a érbita kepleriana.

Os estudos mostram que a perturbacdo sobre um satélite artificial devido a distribui¢do ndo uniforme de massa
da Lua é consideravelmente inconstante, 0 que exige atuagdo intensa do sistema de controle para atenuar os
desvios causados na trajetoria.
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