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Neste trabalho, apresentamos um estudo sobre transferências orbitais com o objetivo de pro-
mover um encontro entre uma sonda e um asteroide próximo da Terra (conhecidos pela sigla
em inglês NEA - Near Earth Asteroids). A estratégia principal desta transferência, con-
siste em, partindo de uma órbita terrestre de baixa altitude, explorar a dinâmica de órbitas
periódicas retrógradas ao redor do ponto Lagrangiano de equiĺıbrio L1. Estas trajetórias
são desviadas, de maneira controlada, para realizar um swing-by com a Lua. Desta ma-
neira, consegue-se aumentar a energia da órbita da part́ıcula/sonda, transformando-a numa
trajetória de escape do sistema Terra-Lua, com energia suficiente para alcançar NEAs.
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1 Introdução

O uso das missões espaciais proporcionou avanços em diversos setores como comu-
nicações, estudos climáticos, ciências atmosféricas, engenharia e tecnologia espaciais, ob-
servação e monitoramento terrestre, dentre outros. Nesta perspectiva, a concepção ins-
trumentos eficientes bem como de técnicas de transferência orbitais otimizadas, principal-
mente em caráter de consumo de combust́ıvel, são fatores determinantes no que se refere
à viabilidade de uma missão espacial.

O crescimento da taxa de descoberta de objetos próximos à Terra ampliou as perspecti-
vas de melhor compreensão do Sistema Solar, em especial, o espaço vizinho da Terra (entre
o Cinturão de Asteroides e Mercúrio). Ao mesmo tempo, tais descobertas despertaram o
interesse no planejamento de missões espaciais rumo a objetos com órbitas próximas à da
Terra. Asteroides e cometas constituem uma parte importante do nosso Sistema Solar, de
modo que o estudo desses objetos fornece não somente informações a respeito da natureza
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do Sistema Solar primordial, como pode fornecer evidências importantes à respeito da
origem e evolução da vida na Terra [1, 2].

1.1 Objetos Próximos à Terra

Um NEO, acrônimo em inglês de Near Earth Object, é um objeto cuja trajetória se
aproxima periodicamente da órbita terrestre. De maneira mais espećıfica classifica-se como
NEO um corpo cuja órbita ao redor do Sol possui distância de periélio, q ≤ 1.3 UA, e
distância de afélio, Q ≥ 0.983 UA, [3–5]. Estes corpos podem ser classificados em três
grupos: Near Earth Meteoroids, Near Earth Comets e Near Earth Asteroids (NEA) que
compreende os Asteroides Próximos à Terra. Os NEAs, por sua vez, sub-dividem-se em
quatro grupos, representados na F́ıgura 1, de acordo com os seus valores de semieixo maior,
a, de periélio e de afélio, conforme mostra a Tabela 1.

Tabela 1: Classificação dos asteroides próximos da Terra

Semieixo Distância de Distância Primeiro Objeto

Classe maior Periélio de Afélio Descoberto %
(UA) (UA) (UA) (Ano)

Atens a < 1.0 Q < 0.983 2062 Aten (1976) 6%

Apollos a > 1.0 q < 1.017 1862 Apollo (1932) 62%

Amors a > 1.0 1.017 < q < 1.3 1221 Amor (1932) 32%

Atira a < 1.0 Q < 1.3 1998 DK36 (1998) < 20 objetos

conhecidos

Apollo Aten Amor Atira

AsteroideTerraSol

Figura 1: Representação orbital das classes de Asteroides Próximos à Terra

.

Dentre os NEAs catalogados, um grupo é considerado potencialmente perigoso. Os
PHAs (Potentially Hazardous Asteroids) são os NEAs cuja distância mı́nima de interseção
orbital com a Terra é menor que 0.05 UA, e que possuem magnitude absoluta H ≤ 22.
A proximidade periódica da Terra destes objetos revela a possibilidade de catástrofe em
caso de uma colisão.
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1.2 Trajetórias de Escape

Em astrounáutica, uma manobra assistida por gravidade (também conhecida como ma-
nobra de swing-by) consiste no uso do campo gravitacional de um corpo celeste (planeta
ou lua) para transferir energia para uma sonda, mudando sua velocidade e, consequente-
mente, sua trajetória. Os ganhos de energia promovidos pelo uso adequado desta técnica
permitem uma economia de combust́ıvel considerável, o que torna viável a concepção de
inúmeras missões de espaço profundo.

Um estudo numérico das órbitas periódicas no cenário do problema dos três corpos,
feito por [6], prevê a existência de órbitas periódicas, conhecidas como Famı́lia G, que
formam um caminho de ida e volta entre a Terra e a Lua. Na Figura 2, é mostrada uma
t́ıpica órbita da dessa famı́lia.
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Figura 2: T́ıpica órbita periódica da Famı́lia G.

Estas órbitas são instáveis e apresentam dependência senśıvel com variações nas condições
iniciais. Desta forma, é posśıvel desviar de maneira controlada, através de um incremento
de velocidade (∆~V1), de modo a promover uma passagem pela vizinhança da Lua que
resulte em um ganho de velocidade da sonda. Este esquema é representado na Figura 3.
Nesta perspectiva, consideramos um problema de N-corpos, cuja dinâmica foi analisada
numericamente através do pacote de integração Gauss-Raddau (RA15 ).

O exemplo mostrado na Figura 4 corresponde a uma aplicação desta metodologia.
Neste caso em particular, a sonda parte da vizinhança da Terra, e aproximadamente
14 dias depois, realiza uma passagem pela Lua, aumentando sua energia de dois corpos
relativa à Terra o suficiente para que esta torne-se positiva, caracterizando, portanto, um
escape do sistema Terra-Lua.

O valor de incremento de velocidade aplicado no momento da sáıda da órbita circular
inicial determina o tipo de trajetória de escape obtido. As trajetórias de escape direto
observadas podem ser classificadas em três grupos, essencialmente em função da energia
de dois corpos heliocêntrica da órbita, Esonda, em relação à energia heliocêntrica da Terra,
Eterra.

• Escape Interno: Quando após o escape Esonda < Eterra e a trajetória estabiliza-se
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Figura 3: Trajetória de Escape derivada de uma órbita periódica instável.

(a)

Figura 4: Trajetória de escape após um swing-by com a Lua, vista no referencial geocêntrico e

variação temporal da energia de dois corpos da sonda em relação à Terra.

entre as órbitas de Terra e Vênus

• Escape Coorbital: Quando após o escape Esonda ≈ Eterra e a trajetória estabiliza-se
com um valor de semieixo maior próximo do seimeixo da Terra.

• Escape Externo: Quando após o escape Esonda > Eterra e a trajetória estabiliza-se
entre as órbitas de Terra e Marte.

2 Transferências Entre a Terra e um NEA

Em uma primeira aplicação, o NEA Aten 2006 XP4 foi adotado como asteroide alvo.
Este objeto possui parâmetros f́ısicos, como massa e diâmetro equatorial médio, bem
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determinados. Aliado a isto, existe um conjunto considerável de datas nos próximos anos,
para os quais este NEA estará no seu ponto de máxima aproximação da Terra (CPA
- Closest point of approacht). Neste trabalho foram utilizadas condições iniciais reais,
obtidas do banco de dados do Jet Propulsion Laboratory da NASA. O sistema analisado
aqui é composto por Sol, Terra, Lua, Asteroide e uma Sonda de massa 103kg, com interação
mútua entre todos os corpos.

A figura 5 mostra um exemplo de transferência obtida para um lançamento às 00:00 hs
do dia 29 de setembro de 2017. Neste caso em particular, no dia 29 de fevereiro de 2020,
passados 882,58 dias após a sáıda da vizinhança da Terra. A sonda realiza um encontro
próximo com o NEA.
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Figura 5: Em (a): Trajetória de escape após o swing-by com a Lua. Em (b): Encontro com o

asteroide Aten 2006 XP4.

Outros alvos também foram estudados, alguns inclusive, dentro da classificação de
Potencialmente Perigosos. As figura 6 mostra exemplos de transferências orbitais para os
NEAs 2011 DV e 2008 EES, respectivamente.

3 Conclusões

A técnica de transferência orbital implementada aqui faz uso de uma trajetória derivada
de uma órbita periódica da Famı́lia G e do ganho de energia promovido por um swing-by
com a Lua, a fim de promover o ganho de energia necessário para que uma sonda escape
do sistema Terra-Lua. O valor de incremento de velocidade ∆V1 necessário para inserir a
sonda na trajetória de escape, partindo de uma órbita circular baixa com h0 = 200, km
tem um valor médio de 3.146 km/s, o que corresponde a uma redução de aproximadamente
4% em relação ao método Patched-Conics implementado em [7].

Os resultados obtidos com a aplicação das trajetórias em condições iniciais reais confir-
mam a viabilidade do uso dessas manobras para se interceptar a órbita de diversos NEAs.
A figura 7 mostra, o semieixo maior e a excentricidade das órbitas para o instante no
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Figura 6: Em (a) são mostradas as órbitas da Terra, e do NEA 2011DV, e a Trajetória de

transferência lançada em 08 de janeiro de 2015 com encontro em 02 de outubro de 2019. Em (b) é

mostrada uma projeção planar das órbitas mostradas em (a). Em (c) são mostradas as órbitas da

Terra, e do NEA 2008 EES e Trajetória de transferência lançada em 15 janeiro 2016 com encontro

em 28 de março de 2019. Em (d) é mostrada uma projeção planar das órbitas mostradas em (c).

qual a sonda supera a esfera de influência da Terra e trajetória ao redor do Sol pode ser
condiderada estável. Nestes diagramas também são mostrados as configurações orbitais
dos NEAs classificados nas classes Amors, Atens e Apollos.

Outros desdobramentos das trajetórias de escape podem ser aplicadas tanto em casos
de acompanhamento orbital do asteroide, quanto no estudo do desvio do asteroide através
do impacto direto da sonda.
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Figura 7: (a) Diagrama heliocêntrico de semieixo maior por excentricidade para as trajetórias de

escape direto. Em (b) é mostrada uma ampliação da região correspondente.
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