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O objetivo do presente trabalho é descrever a manobra assistida por gravidade, um dos pilares da exploragdo
espacial, principalmente no que se refere aos planetas mais distantes do Sol, como Jupiter e Saturno. Essa manobra
é também conhecida como manobra de swing-by. Seu objetivo é alterar a velocidade, energia e momento angular
de um veiculo espacial através de uma passagem préxima a um corpo celeste massivo, como os planetas do Sistema
Solar. Inicialmente, é apresentada uma revisdo historica desse tépico, citando as principais referéncias tedricas e
aplicadas relacionadas a esse item. A seguir, é feito um tratamento matemédtico desse problema com base numa
seqiiéncia de interagdes de dois corpos, utilizando célculo vetorial basico. Os resultados principais sdo derivados
a partir desse modelo simples.

Palavras chaves: Astrodindmica, Swing-by, Manobras Orbitais, Missées Espaciais, Engenharia Espacial.

The objective of the present article is to describe the gravity-assisted maneuver, one of the pillars of space
exploration, especially with respect to the most distant planets from the Sun, such as Jupiter and Saturn. This
maneuver is also known as a swing-by maneuver. Its objective is to change the velocity, energy and angular
momentum of a space vehicle using a passage close to a massive celestial body, like the planets of the Solar
System. Initially, a historical review of this topic is presented, showing the main theoretical and applied references
related to this item. Next, a mathematical treatment of this problem is made based on a sequence of interactions

of two bodies, using basic vector calculus. The main results are derived from this simple model.
Keywords: Astrodynamics, Swing-by, Orbital Maneuvers, Space Missions, Space Engineering.

1. Revisao Historica

A importancia das trajetérias assistidas pela gravidade
(ou manobra de swing-by) pode ser bem entendida pelo
nimero de missbes que voaram ou estdo programadas
para voar usando essa técnica. Um exemplo bem suce-
dido foi o das missées Voyager I e II, que voaram para
os planetas exteriores (a partir de Jupiter) do Sistema
Solar com o uso de swing-bys sucessivos nos planetas
visitados, onde ganharam energia [I]. Além dessa misséo,
as trajetorias swing-by tém uma variedade de aplicacoes,
tais como:

— o uso do planeta Vénus para uma viagem da Terra
até Marte [2H4];

— o uso do planeta Jupiter para fazer uma forte al-
teragdo na inclinacao do plano orbital de uma nave
espacial, de modo que ela seja transferida para uma
orbita que tenha um plano orbital perpendicular a
ecliptica. Essa manobra ja foi realizada na pratica,
com a finalidade de enviar um veiculo espacial para
observar os polos do Sol na missao Ulysses [5];
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— o uso de swing-by com a Terra, ou outro planeta
interior, para fornecer energia suficiente a um
veiculo espacial para que ele atinja o exterior do
Sistema Solar [6HI];

— o uso da Lua para lancar uma nave espacial para
uma Orbita eliptica ou hiperbdlica que termine em
escape da Terra [10];

— o0 uso de sucessivos swing-bys com a Lua para
obter geometrias desejaveis nas orbitas das naves
espaciais ao redor da Terra, tais como os satélites
que observam fenémenos solares, conforme visto
em [111 [12];

— 0 uso de multiplos swing-bys com propulsdo nos
satélites de um grande planeta (Jipiter ou Sa-
turno) para investigar esses satélites. Métodos de
otimizagao sdo aplicados nesse caso para econo-
mizar o combustivel usado na parte propulsiva da
missao [I3HI5]. O ndmero de swing-by neste tipo
de missao é, em geral, superior a dez.

Estudos mais recentes consideram o efeito de outras
forgas, como aplicagdo de propulsdo combinada com a
passagem préxima [I6, [I7]; presenca de uma atmosfera
no corpo mais préximo [I8]; uso de cabos espaciais para
aumentar o efeito da manobra [I9]; presenga de mais
corpos no sistema dindmico [20]; etc.
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Todas as aplicacoes citadas acima estao no campo da
Astrondutica, sendo que todas elas sdo muito recentes
se comparadas a literatura no campo da Astronomia.
A mecénica celeste do swing-by ja é conhecida pelos
astronomos ha cerca de 150 anos. Laplace entendeu o
mecanismo completo da manobra assistida pela gravi-
dade. Posteriormente, alguns pesquisadores derivaram
equagOes analiticas para os efeitos do swing-by e/ou
produziram resultados numéricos neste tépico, especial-
mente no problema de escape e captura de cometas por
Jupiter [21], que é essencialmente o mesmo problema.

O conceito de manobra assistida pela gravidade, no
programa espacial americano, apareceu inicialmente no
JPL (Jet Propulsion Laboratory), no inicio dos anos
sessenta. Um dos primeiros documentos do JPL em que
encontramos esse assunto é um Memorando (312-130)
elaborado por M. Minovich [22], datado de 23 de agosto
de 1961. Esse documento contém as férmulas para os
calculos das alteragdes na energia e no semi-eixo maior
de uma orbita eliptica. Um estudo historico referente a
era pré-espacial pode ser encontrado em [23].

Desde a década de 1970, muitas aplicagoes foram
feitas com a manobra assistida pela gravidade, incluindo-
misstes miulti-planetarias. Esse caso particular engloba,
especialmente, a grande viagem entre os planetas feita
pelas Voyager I e I1 ja citadas no presente artigo, e que se
encontra detalhada em Flandro [24]. Outras numerosas
aplicagdes sdo bem conhecidas para serem descritas em
detalhes neste trabalho. Algumas delas séo:

1973-74: — Mariner 10 para Vénus + Mercirio +

Mercurio;

1972: — Pioneer 10 para Jupiter + exterior do
Sistema Solar;

1973: — Pioneer 11 para Jupiter + Saturno + exte-
rior do Sistema Solar;

1977: — Voyager 2 para Jupiter + Saturno + Urano
+ Netuno + exterior do Sistema Solar;

1989: — Galileo para Vénus + Terra 4+ Marte +
Jupiter + satélites de Jupiter;

1990: — Ulisses para Jupiter + Sol
ecliptica).

(fora da

2. Descricao Matematica do Swing-By

Para um estudo com modelagem simplificada, podemos
supor que a manobra seja dividida em varias etapas. O
modelo simples de dois corpos ¢é utilizado para cada uma
dessas etapas. Essa abordagem é usualmente chamada de
patched conics. Essa descrigao é baseada em [2T], [25].
Considera-se que o sistema é formado por trés corpos:
M;j, um corpo massivo no centro do sistema cartesiano;
Ms, um corpo menor, um planeta ou satélite de M;
em uma Oorbita kepleriana em torno de Mj; M3, uma
nave espacial ou uma particula com massa infinitesimal
que estd viajando em uma O6rbita qualquer ao redor
de M;, quando faz uma passagem préxima com Ms.
Este encontro altera a orbita de M3 em relacdo a M.
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Figura 1: A manobra de swing-by e algumas de suas variaveis.

Esse fendmeno é chamado de manobra de swing-by. De
acordo com estas hipoteses, as 6rbitas de M; e My nao se
alteram. A Figura[I] descreve o evento e mostra algumas
das variaveis envolvidas.

As varidveis séo:

\_/'2 = a velocidade de My em relagdo a Mjy;

‘70; ,‘7;5 = vetores velocidade da nave espacial
relativos a Mo, antes e depois do encontro, res-
pectivamente;

‘_/} 170 = vetores velocidade da nave espacial rela-
tivos a M;, antes e depois do encontro, em um
referencial inercial, respectivamente;

0 = metade do angulo de curvatura da trajetoria
de M3 em relagio a My (o angulo entre V._eVi);
rp = a distancia de maxima aproximagao durante
o encontro (ponto P) entre Ms e Ms;

U = o angulo entre a linha do periapsis (linha
conectando My a P) e a linha M;—-Ms.

Para encontrar as equacdes necessarias é preciso, em
primeiro lugar, usar a teoria de drbitas hiperbdlicas,
com o objetivo de se obter uma expressdo para o.
Esta expressdo pode ser facilmente encontrada na lite-
ratura [21]:

1
sen(d) = ———5 (1)
1_|_ :Duzoc
onde: pus = Gmeo, sendo G a constante universal da

gravitagdo e mo a massa do segundo corpo.

A partir desta equagdo e da Figura 1, é possivel
identificar que as variaveis independentes que descrevem
completamente uma manobra swing-by sdo as seguintes:

(i) [Vao|, a magnitude da velocidade da nave espacial
no infinito, em relagdo a Mo, antes ou depois da
passagem proxima;

(ii) rp, a distdncia do periapse;
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Figura 2: Soma de vetores velocidade envolvidos em uma
manobra de swing-by.

(iii) ¥, o angulo de aproximacao.

O método aproximado conhecido na literatura como
patched conics tem, entdo, as seguintes trés etapas:

(i) Na primeira etapa, o efeito gravitacional de My é
desconsiderado, e o movimento de M3 em torno de
M; é tomado como sendo uma érbita kepleriana;

(ii) Na segunda etapa, supde-se que M3 entra na esfera
de influéncia de Mj. Entao, a velocidade ‘70; é
calculada a partir da equagao abaixo:

Vo= Vi— Vh 2)

A Figura 2] mostra a soma de vetores que explica a
origem da equagao (2).

A Figura [3| mostra uma visao das grandezas vetoriais
envolvidas. O efeito de M; é desconsiderado. O movi-
mento de M3 ao redor de My é hiperbdlico no caso dessa
manobra. Nessa érbita hiperbodlica, a nave espacial M3 é
desviada por My e seu vetor velocidade (com relagdo a
Msy) gira de um &ngulo 2J, mas mantém sua magnitude
constante, pela conservacao da energia no problema de
dois corpos. Entao, a nave espacial cruza novamente a
esfera de influéncia de My e a abandona, para retornar
a uma Orbita kepleriana em torno de M;. Neste ponto,
a velocidade V;é dada por:

‘7;::‘70—‘72 (3)

(iii) Apos atingir essa condi¢do, a nave espacial estd
em uma nova orbita kepleriana ao redor de M; e o
swing-by estd completo.

O estudo das diferencas entre as 6rbitas anteriores e
posteriores a esse encontro (etapas i e iii) serd desenvol-
vido a seguir.

A primeira quantidade importante a ser calculada é a
variagao de velocidade no referencial inercial com relagao

— - -
a M;. Ela é dada por AV =V, — V;, que representa a
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Figura 3: Vetores velocidade envolvidos em uma manobra de
swing-by.

diferenca entre as velocidades inerciais antes e depois do
swing-by. A partir de um diagrama de adicao de vetores
(Figuras [2] e [3), ¢ possivel demonstrar que [21]:

AV = |AV| = 2|V [sin(8) = 2Vaesin(s)  (4)

H . A
e que AV faz um angulo ¥ + 180° com a linha M;-Ms
(ver Figura [3)). Essa geometria fornece as seguintes
componentes para o incremento de velocidade:

AX = —2Vsin(8)cos(¥) (5a)
AY = —2V.sin(8)sin () (5b)

A segunda quantidade importante a ser obtida é
a variagdo do momento angular H. Partindo de sua
definicdo, é possivel obter a expressio H = XY — Y X,
o que resulta na equacio AH = X(AY) + (AX)Y —
Y(AX) + (AY)X para sua primeira variacdo. Esta
equacio se torna AH = R(AY'), utilizando a condigio
de que o encontro é instantdneo (AX = AY = 0) e
que em t = 0,X = R eY = 0. Entdo, combinando
esse resultado com a expressio de AY (Equacdo (5b)),
temos:

WwAC = —2V5V.sin(§)sin(P) (6)

A terceira e ultima quantidade derivada aqui é a
variagdo da energia. Isso pode ser feito por subtracdo
direta da energia apos e antes do encontro. Assim sendo,
podemos escrever que:

By = -[(X +AX) + (V + AY)?

E_:

N~ N~

[(X)"+ (V)]
O resultado obtido com essa subtragao é:
AE =FE; — E_ =2V sen(d)
[2Vaesen(d) — (Xcos(¥) + Vsin(0))]  (7)
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Esta equagdo pode ser simplificada [2I] para:
AFE = —2V5Vsin(§)sin(¥) (8)

Olhando para as equagdes @ e (8), um resultado
fundamental pode ser encontrado:

AE = wAC 9)

Algumas conseqiiéncias importantes dessas equagoes
podem ser derivadas estudando a equacao em maior
detalhe. Os parametros |Va| e |Vio| sdo quantidades
positivas (eles sdo as magnitudes dos dois vetores), assim
como o sen(d) (porque 0° < § < 90°). Entdo, o tGnico
pardmetro que afeta o sinal de AE é o sen(v).

A concluséo é que, para valores de ¥ no intervalo 0° <
1 < 180°, AE é negativo (decresce em energia) e, para v
no intervalo 180° < 3 < 360°, AE é positivo (aumenta
em energia).

Entao, as conclusodes finais sao:

— Se o swing-by ocorre na frente de My (0° < ¢ <
180°), héd um decréscimo na energia de Mgz, com
uma perda méxima quando v = 90° (AV oposto
a Va);

— Se o swing-by ocorre atrds de My (180° < 9 <
360°), hd um aumento na energia de M3, com um
ganho méximo quando ¢ = 270° (AV na dire¢do
de V5).

A Figura 2| mostra claramente como foi possivel obter
um aumento na velocidade (logo, em energia), a partir de
uma passagem préxima por um corpo celeste. Lembre-
se de que essa energia é medida com relagdo ao corpo
principal M; e ela é obtida a custa de uma redugao da
energia de translacdo do planeta (Ms) em torno de Mj.

3. Exemplo de uma Manobra
Gravitacionalmente Assistida

Como um exemplo pratico de uma manobra gravi-
tacionalmente assistida, vamos considerar o seguinte
problema. Suponha que uma nave espacial seja langada
da Terra em dire¢do a Jupiter, conforme mostrado na
Figura [@] Considere que os pardmetros que definem
a manobra sejam dados como abaixo (duas situagoes
diferentes serdo consideradas, mostradas nos casos a e b).

(a) [Vl = 10 km/s; 7, =
R; ¢é o raio de Jupiter
1,26 x 107 m?/s?

(b) |Voo| = 10 km/s; r, = 1,2 R; = 85644 km; ¢ =
270°%; p;j = Gm; = 1,26 x 1017 m3/s?

2 R; = 85644 km (onde

1,
) b= 90% p; = Gmy =

Com esses dados, é possivel calcular os valores do
angulo de curvatura () e as magnitudes das variagoes
em velocidade |Va| e energia (AE). A solugio pode ser
obtida a partir dos seguintes passos.
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Orbita da Terra

Orbita de Jupiter

Figura 4: Orbita da nave espacial.

Para o calculo de 4, vale a equagdo :

que implica em ¢ = 69, 51°.

Para a magnitude da variacdo da velocidade, vale a

equacao :
AV = 2V sen(d) = 18,734 km/s.

Finalmente, para o cdlculo da variacdo da energia,
podemos usar a equagao

AE = 2V5V sen(d)sen(y)) = 245,41 km2/s2
para 1) = 90° e 245,41 km?/s? para ¢ = 270°.

Este tltimo resultado serve para comparar as con-
clusoes obtidas neste trabalho sobre a questao de ganho
ou perda de energia.

4. Mudanca de uma Orbita Devido ao
Swing-By

Esta se¢do tem por objetivo o célculo da alteragao de
uma trajetéria interplanetaria devido a um swing-by,
considerando toda a trajetéria, e nao olhando apenas
para a etapa da passagem préxima.

Por trajetéria interplanetdria entende-se a trajetéria
que um veiculo espacial descreve em torno do corpo
de maior massa (o Sol, no caso do Sistema Solar). A
alteracao dessa trajetoria ocorre devido ao swing-by que
o veiculo espacial executa quando passa proximo a um
corpo de menor massa e que também orbita o corpo
principal. Depois de executada essa passagem, o veiculo
espacial tem alterada sua trajetéria em relagao ao corpo
de massa maior. O objetivo é calcular a nova trajetoria,
a partir da anterior e dos pardmetros que descrevem
o swing-by. Serd suposto que a distdncia do periapsis
rp pode ser controlada, mas que os pardmetros 1 e
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V| siio obtidos a partir da 6rbita inicial do veiculo
espacial e da drbita (tomada como circular) do planeta.
O equacionamento sera desenvolvido a partir do exemplo
mostrado abaixo.

Suponha que um veiculo espacial esteja em uma 6rbita
eliptica em torno do Sol, com 7, = 150 x 10% km e
rq = 1000x10% km, respectivamente os raios do periapsis
e do apoapsis. Vamos calcular os valores do semi-eixo
maior, excentricidade, momento angular e energia dessa
orbita. Vamos supor também que esse veiculo espacial
faga um swing-by com Jupiter, a uma distdncia tal que
rp = 10° km, com ¢ e |Vs| dados pela mecanica celeste
de dois corpos. Com isso, vamos obter os novos valores
do semi-eixo maior, excentricidade, momento angular e
energia para esse veiculo apds o encontro com Jupiter.
Vamos também verificar se a Orbita desse veiculo é
aberta/fechada e direta/indireta antes e depois dessa
manobra.

Vamos assumir os seguintes dados:

s = Gmg = 1,33 x 10%° m? /s?
p; = Gmy = 1,26 x 10*" m®/s?

Distancia entre Sol e Jupiter = 7,78 x 10® km.

Velocidade de Jupiter em torno do Sol = 13,10 km/s.

A Figura [ mostra as trajetérias envolvidas. Nota-se
a existéncia de dois pontos para o possivel encontro,
denominados A e B. Para resolver esse problema, a
primeira tarefa a ser executada é a obtencdo dos ele-
mentos keplerianos da drbita do veiculo espacial antes
do swing-by. Isso pode ser efetuado da seguinte maneira:

6 6
_ Tatry 150} 10741000 X 10° o 06y,
9 2
r 1,50 x 10°
=l-t=1-"—— "=
¢ a 5,75 x 108 7Y

s 1,33 x 101

— s 29000 115,65 km?/s?
24~ 2(5,75 x 108) 65 km”/s

C = /psa(l —e?)

= /(1,33 x 1011)(5,75 x 108)(1 — 0, 7392)
= 5,89 x 10° km?/s

Feito isso, vamos supor que o encontro ocorra no ponto
A mostrado na Figura [5| Agora é preciso encontrar a

Orbita de Japite”™ |~ ~_

( \
® Sol
~ —— //

A Orbita do veiculo espacial

Figura 5: Orbitas envolvidas na manobra.
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velocidade do veiculo espacial em relacdo ao planeta no
momento do encontro. Para isso, executamos os passos
mostrados abaixo.

(i) Caélculo da magnitude da velocidade do
veiculo espacial em relagdo ao Sol |V|

Sabemos que a distdncia entre o veiculo e o Sol, nesse
instante, é igual a distancia entre o Sol e Jupiter (tomada
como constante). Sendo assim, desconsiderando o efeito
gravitacional de Jupiter, temos:

- 2 1
7= s (21
rsJg a

= /(1,33 x 10'1) 2 !
N ’ 7,88 x 108 5,75 x 108

= 10,52 km/s

(ii) Céalculo da anomalia verdadeira do veiculo
espacial no instante do encontro

Para efetuar essa tarefa, basta utilizar a expressao r =

fii’ci?e Sabendo que r = g temos:
a(l—e?) 1 (a(l —e?)
= s = ([ — L1
"= T ecosf o8 e ( rey

1 (5, 75 x 103(1 — 0,7392)

= 0,739 7,78 x 108 - 1) = 0,899

Esse resultado nos fornece duas possiveis solucoes:
04 = 154° e O = —154°, que correspondem aos pontos
A e B da Figura[5] Vamos prosseguir os calculos supondo
que o encontro ocorra no ponto A.

(iii) Calculo do dngulo entre a velocidade inercial
do veiculo espacial antes do encontro com Jupiter
e a velocidade de Jupiter

Dado que foi suposto que a érbita de Jupiter é circular,
esse angulo corresponde ao chamado flight path angle,
que é dado pela expressao:

e senfy 0, 739sen(154°)
tany = =

l+ecosfs 14 (0,739)(cos 154°)

=0,96 = v4 = 43.9° ou vy = 223,9°

A possibilidade de ocorréncia de dois valores para
v, defasados de 180, decorre do fato da érbita poder
ser tanto anti-hordria (y4 = 43,9°) quanto hordria
(v = 223,9°). Serd considerado daqui em diante que
a Orbita inicial seja anti-horaria e a solugdo correta
seja y4 = 43,9°. A Figura [6] mostra essas duas opgoes,

onde |Vi1] = Velocidade inercial da 6rbita anti-horéria
e |Viz| = Velocidade inercial da 6rbita hordria. A ob-

tengdo dessa expressao pode ser feita conforme mostrado
abaixo, usando a Figura [f]

tan v = X;B , onde V,. é a velocidade radial do veiculo
espacial, Vy € a velocidade angular do veiculo espacial
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Figura 6: Angulos entre as velocidades Vs e V.

.
, diregéo de V,
e

Sol

Figura 7: Velocidades envolvidas na manobra.

e r a distancia desse veiculo ao corpo central. Isso pode
ser visto a partir da Figura[7]
A partir dai, temos:

=55 (8wt -+ )

Utilizando agora a equacao polar da elipse,

a(l —e?) r  a(l —e?)esend
= ——=, temos— = ———————
1+ecosé de (1+e cosh)?
Logo:
1+ecosf [a(l —e?)esend e sen
tany = =
a(l —e?) (1+e cosh)? 1+ecosé

(iv) Caélculo da magnitude da velocidade do
veiculo espacial com relagao a Jupiter

A Figura [§] mostra a soma vetorial envolvida.

Conhecemos os elementos [Va|(= Va), |Vil(= Vi) e v
dessa figura, logo podemos utilizar a lei dos cossenos
para a obtencdo de [VZ|(= VZ):

Vil = V2 + V2 — 2ViVacos()

B \/(10,52)2 +(13,10)?
o —2(10,52)(13,10) cos(43,9°)

=9,15 km/s

(v) Célculo do angulo entre a velocidade inercial
do veiculo espacial e a velocidade de Jupiter

A partir da mesma Figura [8] podemos utilizar de novo
a lei dos cossenos, com os lados Vy e V. Temos:
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o
\3)

180°-B

—

=<y

_)
Vi

Figura 9: Possibilidades para o angulo 5.

V2=V 4+ V% - 2LV cosf

2 _ 12 y-2

Socosfo Vi Ve “Ve”
2VoVo

~(10,52)* — (13,10)* — (9,15)?
2(13,10)(9, 15)

= 0,603 = 3 = £52,88°

As duas possibilidades para o sinal de 8 estao indica-
das na Figura [0] Na verdade, essas opgdes estao relaci-
onadas com a posicao relativa entre % e I_/; A situacao
denominada com uma linha (V. e V/) corresponde ao
encontro ocorrido no ponto B mostrado na Figura [f
Para manter a decisdo de efetuar os calculos para o
encontro ocorrendo no ponto A, vamos adotar o valor
positivo para (.

(vi) Calculo do angulo de deflexao ¢

Utilizando diretamente a equacao :

1 1
send = = =0,943 = § = 70,59°
rpV2 105(9,15)2 ) )
L+ 1y L+ 1,39%108

Esse valor representa metade da rotagao do vetor ve-
locidade devido ao swing-by e isso faz com que ele esteja
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limitado ao primeiro quadrante (a méxima rotagdo é
de 180°). Torna-se, portanto, desnecessdria a andlise de
quadrantes para esse valor. Ainda assim, essa rotacéo
pode ser horaria ou anti-horaria. Essa anélise sera feita
no passo seguinte.

(vii) Célculo do dngulo de aproximacao

A Figura ilustra as consideragbes a serem feitas na
obtengao do angulo .

(a) Primeiro, construimos o vetor velocidade de
Jupiter, ‘72, colocando esse vetor na vertical, como
referéncia;

(b) Depois, desenhamos o vetor ‘70;, do qual conhece-
mos a magnitude (9,15 km/s) e o angulo formado
com o vetor V5(f);

(¢) Sabemos que o vetor I7p fica situado exatamente
entre os vetores Vog e 17'; e que o angulo entre 170;
e ‘7;0' ¢é de 24. Assim sendo, ‘_/)p (a velocidade no

perigeu) forma um angulo ¢ com Vog.

A direcao dessa rotagao pode ser tanto horaria quanto
anti-horaria, dependendo da geometria do encontro,
conforme mostrado na Figura E bom lembrar que
Jupiter é tomado como uma massa puntiforme nessa fase
da misséao; isso faz com que qualquer das trajetérias A e
B mostradas na Figura [L1| sejam possiveis. A trajetoria
A causa uma rotacdo no sentido anti-horario do vetor
velocidade, enquanto que a trajetéria B causa uma
rotacdo no sentido horéario no vetor velocidade. Assim
sendo, a Figura [[T| mostra as duas possiveis posi¢oes do
vetor ‘7,,, denominadas Vpl e 17;,2.

O préximo passo consiste na obtencao do angulo de
aproximagao 1, que também é o angulo formado entre

a) b)

-
Vpl

c) d)

Figura 10: Velocidades \72 e ‘70;.
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Figura 11: Possibilidades de direcdo de deflexdo do vetor
velocidade.

Rotagdo Anti-Horaria

Rotagdo Horaria

Figura 12: Obtenc¢&o do angulo 1.

os vetores Vs e Vp no caso de uma rotacao anti-horaria
e entre o vetor % e o vetor V;,, no caso de uma rotagao
horaria, ambos medidos no sentido anti-horério a partir
de Va. A Figura [12] explica essa diferenga. Note que L
e Ly sdo linhas paralelas e perpendiculares ao vetor 7.
Sendo assim, os dois possiveis valores para o dngulo de
aproximacao sao 1 = 303,47° e o = 342,29°. Esses
valores podem ser obtidos porque a velocidade ‘70; e 0s
demais angulos envolvidos sao grandezas ja conhecidas
na presente etapa.

(viii) Obtencdo das variagbes de
momento angular e velocidade

energia,

Com as grandezas obtidas acima, o calculo dessas
variacoes fica imediato, a partir das equagoes:

AE = —2V3V, sendsenty, AC = ﬁ,
w

AV = 2V sen é onde
w=1,68x10"8 rad/s é a velocidade angular

do movimento dos primarios.
Aplicadas ao angulo 1, temos:

AE; = —2(13,10)(9, 15)sen(70, 59°)sen(303, 47°)
188,61 km?/s?

188, 61
1,68 x 108

AV = 2(9,15)sen(70,59°) = 17,26 km/s

AC, = = 11,22 x 10° km?/s?
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Aplicadas ao angulo 9, temos:
AE, = —2(13,10)(9, 15)sen(70, 59°)sen (342, 29°)

68,78 km? /s>

68,77
1,68 x 10-8

AVa = 2(9,15)sen(70,59°) = 17,26 km/s

AC, = = 4,09 x 10° km?/s

(ix) Calculo da energia, momento angular, semi-
eixo maior e excentricidade apés a manobra de
swing-by

A partir dos valores iniciais e das variagoes calculadas
no item anterior, pode-se obter facilmente os valores
finais para a energia e o momento angular por simples
adigao:

Edepois = Dantes 1 AE; Cdepois = Cantes + AC

Para o semi-eixo maior e a excentricidade, pode-se
utilizar as expressoes

2
a=-H ¢ e= 170—
2E pa

Aplicando esses conceitos ao angulo 1, temos:
Eldepois = — 115,65 + 188,61 = 72,96 km? /s
Cldepois = 5,89 x 109 + 1,122 x 10'°

=1,711 x 10*° km?/s

1,33 x 10"

e — 9 11x10%k
2(72,96) 9,11 x 10° km

A1depois —

(1.711 x 1010)2
€1depois = - 11 3
(1,33 x 101)(—=9, 11 x 10%)

= 1,848

Aplicando agora para o dngulo s, temos:
Esdepois = — 115,65 + 68,78 = —46, 87 km?/s*
Cadepois = 5,89 x 107 + 4,09 x 10°

= 9,98 x 10° km?/s

1,33 x 1011
a2depois — _m = 1,418 X 109 km
N (9.98 x 109)2
2depois = (1,33 x 1011)(1, 418 x 10°)

= 0,687

(x) Analise da érbita atingida
Com base nos valores calculados até o momento, é
possivel fazer uma andlise da manobra de swing-by
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realizada. Estudando os valores da energia, podemos ob-
servar que a energia inicial (—115,65 km? /s?) é negativa,
portanto a érbita é fechada (no caso, eliptica), com o
veiculo espacial permanecendo sempre a uma distancia
finita do corpo central. J4 a energia final possui dois
valores, dependendo de . Para o caso ¥; = 303,47°, a
energia final ¢ positiva (72,96 km?/s?), o que indica uma
orbita aberta (hiperbdlica) cuja distdncia em relagdo ao
corpo central tende ao infinito com o passar do tempo.
Os valores negativos do semi-eixo maior (9,11 x 10% km)
e maior do que a unidade para a excentricidade (1,848)
estao de acordo com uma 6rbita hiperbélica.

Para o caso ¥y = 342,29°, a energia final é negativa
(46,87 km? /s?), o que indica uma érbita também fechada
(eliptica). Os valores positivos para o semi-eixo maior
(1,418 x 10° km) e menor do que a unidade para a
excentricidade (0,687) estdo de acordo com uma 6rbita
fechada. Esta andlise indica que o swing-by gerou um
escape do veiculo espacial para o caso 1, = 303,47°.

Estudando agora o momento angular, notamos que
todos os valores sdo positivos: 5,89 x 10° km? /s no inicio;
1,711 x 1019 km?/s apés a manobra para o caso ¢ =
303,47° e 9,98 x 10° km? /s apds a manobra para o caso
o = 342,29°. Isso indica que todas as érbitas envolvidas
sdo diretas, ou seja, possuem rotagdo no sentido anti-
horario.

5. Comentarios finais

O presente artigo definiu e apresentou as bases ma-
tematicas da manobra conhecida como swing-by. Ela
consiste em colocar um veiculo espacial para efetuar
uma passagem proxima a um corpo celeste e alterar sua
energia, velocidade e momento angular com base nessa
passagemn.

Como demonstrado matematicamente usando calculo
vetorial bésico (apenas soma e subtracio de vetores), a
base fisica dessa mudancga de érbita é o giro do vetor
velocidade com relagdo ao corpo proximo. Isso faz com
que o vetor velocidade do veiculo espacial com relagao
ao corpo proximo seja alterado, embora sua magnitude
seja mantida constante pela conservacao da energia.
Essa mudanca altera significantemente a velocidade do
veiculo espacial com relacdo ao corpo principal do sis-
tema, gerando grandes alteracoes de velocidade, energia
e momento angular. Essas alteracdes podem ser positivas
ou negativas, entao fornecendo ou removendo energia do
veiculo espacial.

Entre as muitas aplicagdes possiveis, estdo: o envio
de uma sonda a Jupiter usando Vénus e/ou a Terra
para fornecer energia ao veiculo espacial; o envio de
um veiculo espacial a Mercirio usando essa técnica para
remover energia do mesmo para inser¢do em orbita do
planeta, etc.

Em resumo, essa manobra abriu as portas do sistema
solar exterior, pois o consumo de energia seria muito
grande para efetuar essas viagens interplanetarias com
uso de combustivel.
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