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Resumo

Neste trabalho buscam-se formulagoes de modelos analiticos e a elaboracao de programas com-
putacionais para realizar uma busca por 6rbitas estaveis em torno de satélites planetarios que
poderao contribuir no planejamento de missoes espaciais a serem conduzidas para o estudo
destes corpos celestes. O estudo leva em consideracao orbitas de satélites artificiais em torno
de satélites planetarios sob a influéncia da perturbacdo de terceiro corpo (a atragdo gravita-
cional de Jupiter) e das perturbagoes devidas a distribui¢cao nao uniforme de massa (J; e J3)
do corpo principal (central). Um modelo dinamico simplificado para essas perturbagoes é uti-
lizado. As equagoes planetarias de Lagrange sao utilizadas para descrever o movimento orbital
do satélite artificial em torno do satélite planetario. O desenvolvimento das equacoes ¢ feito
em forma fechada. E dada énfase para o caso de érbitas congeladas, definidas como 6rbitas
cujos valores de excentricidade, inclinacao e argumento do pericentro sao quase constantes. A
modelagem para a funcao forca perturbadora do terceiro corpo é apresentada em trés modelos.
Aplicacoes destes trés modelos também considerando os efeitos de Jy e J3 sdo realizadas para
os satélites planetarios Europa e Ganimedes. E proposto um estudo sobre a obtencio da forma
normal de hamiltonianas até a quarta ordem para o caso de dois e trés graus de liberdade para
que na continuidade desse estudo seja possivel analisar a estabilidade das 6rbitas congeladas
e polares obtidas neste trabalho. Os resultados apresentam orbitas que nao colidem: o6rbitas

congeladas e 6rbitas polares de baixa altitude.

PALAVRAS-CHAVE:PALAVRAS-CHAVE: Satélites Artificiais. Satélites Planetarios. Orbitas

Congeladas. Europa. Ganimedes.
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Abstract

This work seeks to formulations of analytical models and the development of computer pro-
grams to perform a search for stable orbits around planetary satellites that maybe helpful in
planning space missions to be conducted to study these celestial bodies. The study takes into ac-
count artificial satellite orbits around planetary satellites under the influence of the third body
perturbation (gravitational attraction of Jupiter) and the perturbations due to non-uniform
distribution of mass (Jo and J3) of the main (central) body. A simplified dynamic model for
these perturbations is used. The Lagrange planetary equations are used to describe the orbital
motion of the artificial satellite around the planetary satellite. The development of the equa-
tions is performed in closed form. Emphasis is given to the case of frozen orbits, defined as
orbits whose values of eccentricity, inclination, and argument of pericenter are nearly constant.
The modeling for the disturbing potential of the third body is presented in three models. Ap-
plications of these three models also considering the effects of J; and J; are performed for the
planetary satellites Ganymede and Europa. It is proposed a study to obtain the normal form
for hamiltonians up to the fourth order for the case of two and three degrees of freedom so
that the continuity of this study is possible to analyze the stability of frozen and polar orbits

obtained in this work. The results present stable orbits: frozen and low-altitude polar orbits.

KEYWORDS: Artificial Satellites. Planetary Satellites. Frozen Orbits. Europa. Ganymede.
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Capitulo 1

Introducao

Os satélites artificiais sao empregados em diversas atividades e entre elas podemos citar: ex-
ploracao espacial, posicionamento, realizacao de experiéncias em ambiente de micro gravidade,
estudos geodinamicos, monitoramento do clima, estudo de atmosferas e de campos magnéticos
planetarios, como elo em telecomunicagoes, aplicagoes militares, etc. Os satélites artificiais per-
mitiram deslocar o horizonte das observagoes para distancias antes inatingiveis. Como € o caso,
por exemplo, do telescopio Hubble (que sera substituido pelo James Webb Space Telescope em
2018) e do projeto COROT.

Para que as medidas feitas através de veiculos espaciais possam ser convenientemente
utilizadas ¢ essencial que suas 6rbitas sejam conhecidas em cada instante com precisoes ade-
quadas as finalidades da missao para a qual o satélite foi planejado. Nasce dai a necessidade
de construgao de teorias ou métodos matematicos especiais, geralmente adaptados a especi-
ficas missoes. Vale salientar que para missoes a outros corpos naturais do Sistema Solar é
fundamental o conhecimento da evolucao do comportamento dinamico de tais corpos.

Com multiplos interesses, missoes tém sido planejadas e desenhadas a satélites planetarios,
e frequentemente tais missoes necessitam de orbitas com caracteristicas especificas, como por
exemplo, orbitas polares, 6rbitas congeladas, etc. Para atender as finalidades para as quais
as missoes foram planejadas as orbitas dos veiculos devem ser conhecidas com precisao e para
tanto, as influéncias de diversas perturbacoes devem ser consideradas simultaneamente.

Engenheiros, técnicos e pesquisadores envolvidos na area aeroespacial em seu largo es-
pectro (Dinamica de Voo, Anélise de Missao, Controle, Aerodinamica, Propulsiao, Estrutura,

Materiais, Projeto, Sistemas, etc.) necessitam, para o bom desempenho de suas atividades, de



conhecimentos basicos comuns. Dentre tais conhecimentos temos o comportamento do movi-
mento translacional de veiculos espaciais.

O presente trabalho refere-se a andlise do movimento translacional de corpos celestes
naturais e artificiais, levando-se em conta a perturbacao devida a atracao gravitacional do
terceiro corpo e também perturbacoes por forcas poligénicas, que sao perturbacoes devidas a
nao esfericidade do corpo central. Desenvolvimentos matematicos para o estudo de sistemas
dinamicos associados a problemas de engenharia espacial sao realizados.

O resultado cléssico para o problema de dois corpos é bem conhecido, produzindo 6rbitas
com elementos orbitais' constates (excegio é feita para a anomalia verdadeira, que é o elemento
orbital relacionado ao movimento orbital do corpo celeste natural ou artificial). No entanto, o
problema de dois corpos ¢ um caso idealizado, onde podemos isolar os dois corpos do restante
do Universo de modo que eles nao sejam perturbados pelos outros corpos celestes existentes. No
caso realistico existem diferentes e variados tipos de perturbacoes sobre as 6rbitas idealizadas no
problema de dois corpos, o que faz com que esses elementos orbitais que antes eram constantes,
agora variem com o tempo, fato que nao pode ser negligenciado, pois como um exemplo pode-
se citar que para um satélite artificial existe a necessidade de se conhecer com precisao a sua
posicao exata na oOrbita, pois estd é necessiria para a realizacao de atividades como a coleta
de dados da atmosfera e o apontamento de instrumentos. As perturbacoes consideradas neste
trabalho sao aquelas devida ao terceiro corpo e devida a forgas poligénicas como a distribuicao
nao uniforme de massa do corpo principal (central).

Para que possamos conhecer a posicao e movimento de um corpo em uma determinada
Orbita é necessario conhecer os elementos orbitais associados a ela. Como dito anteriormente,
esses elementos estao variando com o tempo devido a perturbacoes na orbita, e assim, faz-se
necessario conhecer como isso ocorre. Para a descricao dessas variacoes temporais nos elementos
orbitais utilizamos as equagoes planetarias de Lagrange, as quais sao compostas por um sistema
de equagoes diferenciais nao lineares. Estas sao utilizadas neste trabalho para a descricao das
variacoes dos elementos orbitais do corpo secundario (satélite artificial) em orbita ao redor do
corpo central (Europa e Ganimedes) sobre a influéncias das perturbagoes devidas a perturbacao
de terceiro corpo (Jupiter) e de ndo uniformidade na distribuicdo de massa do corpo central

(Europa e Ganimedes).

IElementos orbitais sdo as variaveis responsaveis por descrever as caracteristicas da 6rbita, como dimen-
sOes e orientacao em relacao a um dado sistema de coordenadas pré-fixado. Existe vasto material sobre o assunto
e de facil acesso. Para um tratamento mais sofisticado para nivel de graduagio ver Murray & Dermott (1999).



Neste trabalho utiliza-se teoria de perturbagoes para eliminar os termos de curto periodo
durante o desenvolvimento das equagoes de movimento. Para esta abordagem abordagem
sao apresentados modelos para a perturbacao de terceiro corpo considerando-o com diferentes

caracteristicas:
e Perturbador em o6rbita circular;
e Perturbador em orbita eliptica;
e Perturbador em orbita eliptica e inclinada.

Nestes trés casos é aplicado o método da média simples, no qual ocorre a eliminacao
da anomalia média do satélite. Essa ¢ uma abordagem diferente de trabalhos anteriores da
literatura (Scheeres, 2001; Prado, 2003; Liu et al., 2012; Russell & Brinckerhoff, 2009; Domingos
et al., 2008) que realizaram este tipo de estudo aplicando o método da dupla média, no qual
ocorre a eliminacao da anomalia média do satélite, mas também a eliminacao da anomalia
média do corpo perturbador (neste trabalho Jupiter).

Considerando na funcao forga perturbadora a distribuicao nao uniforme de massa do
satélite planetario e a perturbacao do terceiro corpo, as equagoes de movimento sao desenvolvi-
das em forma fechada para evitar expansoes em excentricidade e inclinagao, como é mostrado
em Elipe & Lara (2003), De Saedeleer (2006), Palacian (2007) e Abad et al. (2009). Assim,
produzem-se expressoes compactas com maiores aplicagoes, como por exemplo, para orbitas
altamente excéntricas. Serd utilizado o formalismo hamiltoniano dado nas varidveis canonicas
de Delaunay.

Também aqui neste trabalho é proposta uma abordagem na qual é feito um desenvolvi-
mento tedrico para o estudo da estabilidade de um sistema dinamico utilizando a hamiltoniana
expandida até a 4* ordem em sua forma normalizada pra os casos em que o sistema possui
dois e trés graus de liberdade, sendo que implementacoes computacionais deste modelo futu-
ramente serao realizadas. Essa abordagem utiliza o formalismo hamiltoniano para escrever a
hamiltoniana na forma normal.

Este trabalho se encontra estruturado da seguinte maneira: No capitulo 2 é realizada
uma extensa revisao bibliografica de forma a contextualizar o presente trabalho em relacao ao
que ja foi realizado por anteriormente e assim ressaltar a sua importancia. No capitulo 3 sao

apresentado os sistemas de referéncia equatorial e orbital que sao utilizados neste trabalho e



também as equacoes do movimento orbital perturbado, sendo essas as bem conhecidas equagoes
planetarias de Lagrange. Seguindo em frente tem-se o capitulo 4, onde sao apresentadas as
perturbacoes gravitacionais consideradas neste trabalho. Primeiramente sao apresentadas as
perturbacoes devidas a distribuicao nao uniforme do corpo central, que neste trabalho sao
os satélites naturais. Para este tipo de perturbacao sao consideradas as perturbacoes médias
devidos aos termos J, e J3. Apos a apresentacao desses modelos sao apresentados trés diferentes
modelos para a perturbacao de terceiro corpo nos quais a anomalia média do corpo perturbador
nao foi eliminada: o primeiro deles considerada este terceiro corpo em orbita circular; o segundo
considera este corpo perturbador em uma orbita eliptica; ja o terceiro modelo foi desenvolvido
para o caso em que o terceiro corpo possui uma 6rbita além de eliptica, também inclinada. Por
fim, no capitulo 5 sao apresentados os resultados de simulagoes numéricas realizadas utilizando o
software Maple, onde os modelos para as perturbacoes apresentadas sao aplicados para o estudo
de orbitas que nao colidem ao redor dos satélites planetarios Europa e Ganimedes, sendo que
Jupiter é considerado como sendo o terceiro corpo que estd perturbando a o6rbita dos satélites
artificiais. Ja o capitulo 6 é constituido pelas conclustes acerca do presente trabalho, sendo
basicamente apresentados um breve resumo e uma apresentacao da contribuicao do mesmo a
literatura. Por fim, o capitulo 7 fala acerca de futuros projetos e possibilidades de estudos em

continuidade ao presente trabalho.



Capitulo 2

Revisao Bibliografica

Diversos trabalhos tém analisado a estabilidade para 6rbitas de satélites planetarios. Entre
eles, podemos citar: Kozai (1963) realiza um estudo sobre o movimento de uma orbita em
torno de um satélite planetario (Lua) em que sdo encontradas orbitas estaveis e instaveis sem
integragao das equagoes de movimento. Winter & Vieira Neto (2002) estudam a estabilidade de
orbitas em torno da Lua. O estudo é feito levando em conta o problema planar circular restrito
de trés corpos para o caso Terra-Lua-particula. Regioes do espaco e as condicoes iniciais
cujas trajetorias sao aparentemente estaveis sdo determinadas. Winter et al. (2009) apresenta
um estudo utilizado para o controle do aumento da excentricidade de um satélite lunar em
orbita polar para diferentes altitudes levando em conta a perturbacao da Terra. A abordagem
apresentada é o uso de propulsao de baixo empuxo, a fim de manter a excentricidade do
satélite com valores baixos. Tzirti et al. (2010) apresenta um estudo considerando no potencial
gravitacional lunar os harménicos até a terceira ordem, onde o comportamento orbital de longo
periodo e a estabilidade sao afetados considerando um corpo central sem rotacao, sendo que
o espaco de fase é dominado por orbitas cadticas e que colidem. Em Gupta & Sharma (2011)
o tempo de vida da o6rbita de um satélite artificial lunar é analisado considerando a natureza
nao esférica do campo gravitacional da Lua. O tempo de vida das orbitas lunares depende
significativamente das condicoes iniciais da oérbita. A longitude do nodo ascendente (€2) é um
parametro orbital importante que afeta o tempo de vida 1til do satélite. Os autores analisaram
o efeito de €2 sobre a variacao do tempo de vida com a altitude para orbitas circulares lunares.
Domingos et al. (2013) apresentam um estudo considerando os efeitos de excentricidades nao
nulas das orbitas de um corpo perturbador sobre a o6rbita do corpo perturbado. Para isso é

realizada uma investigacao numeérica da evolugao da excentricidade e da inclinacao para um



satélite artificial no contexto do problema restrito eliptico de trés corpos para o caso Terra-Lua-
espaconave. Sao utilizando modelos de média simples e média dupla consideradondo termos
até a segunda ordem. A espaconave é considerada em uma orbita eliptica tridimensional ao
redor da terra e seu movimento é perturbado pela Lua.

Em Scheeres et al. (2001), os autores fazem uma abordagem analitica e numérica para
estudar a estabilidade de uma oérbita em torno de satélites planetarios com aplicagoes para
Europa levando-se em conta a perturbagdo de Jupiter e o achatamento (J;) de Europa. Em
Yokoyama et al. (2003) é apresentada uma abordagem para estudar a estabilidade de satélites de
Jupiter. Lara et al. (2005) apresenta um estudo sobre o movimento secular de uma nave espacial
em torno do satélite natural de um planeta. O modelo leva em conta o potencial gravitacional
do satélite até a segunda ordem e a perturbagao do terceiro corpo na aproximagao de Hill.
A teoria de perturbacao de Lie-Deprit (Deprit, 1969) até a terceira ordem é aplicada para
mostrar a influéncia da elipticidade do satélite na dinadmica do pericentro. As missoes cientificas
requeridas para as luas Europa e Ganimedes exigem que as 6rbitas possuam alta inclinacao e
baixa altitude. No entanto, as perturbagoes de Jupiter nas 6rbitas resultam em instabilidade,
que se caracteriza no fato de o satélite artificial colidir com a lua em curto periodo de tempo.
Tentativas anteriores (Paskowitz & Scheeres, 2005a, 2005b, 2006, 2009) para maximizar a vida
util da sonda utilizam o problema de dupla média. Em Lara & Russell (2006) ¢ feito um estudo
com as equacoes sem aplicar o método da média para encontrar érbitas periddicas instaveis com
longo periodo. Considerando o sistema Jupiter-Europa, Lara & San-Juan (2005) analisaram
orbitas periodicas para verificar a estabilidade do movimento. Descobriram que a mudanca em
estabilidade é produzida por uma bifurcacdao no espaco de fase. Em certa inclinacao critica,
orbitas periddicas quase circulares mudam o seu carater de estabilidade para instabilidade e
novas familias de orbitas elipticas estaveis aparecem. Em San-Juan et al. (2006) a dindmica de
orbitas em torno de satélites planetarios ¢ modelada usando as equacoes de Hill e a perturbagao
devida a nao esfericidade do satélite. Classicamente, o comportamento de longo periodo deste
problema ¢ estudado por técnicas de média. Transformagoes de Lie sao usadas para reduzir
o problema a uma situacao integravel, com as transformacoes realizadas até a terceira ordem.
Uma descricdo completa de familias de 6rbitas congeladas e suas bifurcagoes sao fornecidas.
Bifurcagoes saddle-center (sela-centro) e pitchfork (supercritica de forquilha) relacionadas a

estabilidade das orbitas congeladas sao identificadas.



Em Lara et al. (2010) o problema de Hill até a sexta ordem ¢é aplicado para obter in-
formagoes sobre a dinamica proxima a Encéladus (satélite natural de Saturno). O calculo é
realizado através das transformacoes de Lie e duas diferentes transformacoes sao aplicadas.
Em primeiro lugar, o movimento médio ¢ normalizado enquanto que o objetivo da segunda
transformacao é remover o argumento do nodo ascendente. O hamiltoniano resultante define
um sistema de um grau de liberdade cuja dinamica é analisada. Em Delsate et al. (2010) é
apresentado um estudo da estabilidade de uma sonda orbitando em torno de um corpo central
achatado (planeta ou satélite planetario) perturbado por um terceiro corpo considerado em um
mesmo plano equatorial (Sol ou Jupiter, por exemplo). O formalismo hamiltoniano é usado
nesse estudo, para determinar, no espaco dos parametros, a localizacao das 6rbitas congeladas,
ou seja, orbitas cujos elementos orbitais, em média, permanecem quase constantes, para carac-
terizar a sua estabilidade/instabilidade e computar os periodos de equilibrio. A teoria proposta
é geral, podendo ser aplicada em uma ampla gama de sondas ao redor de planetas ou satélites
planetarios. Finalmente, vale a pena ressaltar que os coeficientes .Jo e Uy, sa0 capazes de pro-
teger contra o aumento da excentricidade (ver também Carvalho et al. 2009a, 2009b, 2010b)
devido ao efeito Kozai-Lidov e o coeficiente J3 determina um deslocamento dos pontos de equi-
librios. Neste trabalho os autores fazem uma aplicacao para uma oOrbita em torno do planeta
Merectrio.

Em Formiga (2009) o estudo da estabilidade do ponto lagrangiano L para o problema
fotogravitacional circular restrito dos trés corpos é realizado. As equacdes do movimento sao
descritas na forma canonica generalizada, a qual é colocada na forma normal usando o método
de Lie-Hori (Hori, 1966). A anilise da estabilidade do sistema ¢ feita pelo teorema de Kovalev e
Savchenko. Esta técnica é apresentada neste trabalho para o estudo de estabilidade. Devera ser
feita futuramente a implementacao computacional da teoria apresentada para que seja utilizada
no estudo da estabilidade de orbitas congeladas para satélites planetarios.

Em Liu et al. (2011) é apresentado um desenvolvimento analitico sobre 6rbitas quase
circulares e congeladas, utilizando dois métodos diferentes. Primeiro, um método analitico
baseado em formulagoes lagrangianas é aplicado para obter condicoes de restricao para orbitas
congeladas de Marte. Em segundo lugar, as transformacoes de Lie sao utilizadas para localizar
essas Orbitas com precisao, e desenhar o espaco de fase usando o formalismo hamiltoniano
para mostrar evolucoes do equilibrio. Uma analise do modelo de média dupla, incluindo a

inclinagao do corpo perturbador, é desenvolvida (Liu et al., 2012) para estudar as perturbagoes
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causadas pelo terceiro corpo. A funcao perturbadora é expandida sob a forma dos polinomios
de Legendre. Um truncamento no termo de segunda ordem é realizado, e em seguida a média
ao longo dos periodos da espagonave e do corpo perturbador é calculada.

Em Voyatzis et al. (2012) é apresentado um estudo sobre estabilidade considerando um
modelo dinamico eliptico no qual os autores encontraram uma familia de orbitas peridédicas
e as classificaram de acordo com sua condicao de ressonancia. Os autores encontraram um
nimero consideravel de orbitas estaveis. Para isso, calcularam mapas apropriados de esta-
bilidade dindmica, e os utilizaram para estudar o efeito da excentricidade planetaria sobre a
estabilidade das orbitas do satélite.

Em Carvalho et al. (2013) ¢é feito um estudo da funcao for¢a perturbadora com termos até
a segunda ordem. Os efeitos sobre os elementos orbitais da 6rbita de um satélite artificial ao
redor de Europa sao apresentados. No trabalho é desenvolvido um modelo de perturbagao para
o terceiro corpo considerando este em uma o6rbita circular e sem que seja feita a eliminacao da
anomalia verdadeira do corpo perturbador. Orbitas estaveis ao redor de Europa sdo obtidas.
Neste trabalho os autores também encontraram uma nova formula para calcular a inclinacao
critica de uma 6rbita em torno de Furopa. No presente trabalho o mesmo modelo é apresentado
sendo que sao feitas aplicagoes nas quais sao encontradas 6rbitas com a altitude mais baixa em
relacao as apresentadas por Carvalho et al. (2013).

Ja o presente trabalho vem contribuir com a literatura apresentando trés modelos para
a perturbacao de terceiro como segue: o primeiro deles considera o terceiro corpo em orbita
circular, onde a anomalia média do corpo perturbador nao foi eliminada por meio da aplicacao
do método da média. Este modelo ja havia sido obtido anteriormente por Carvalho et al.
(2013). No entanto, neste trabalho os autores apresentam condiges iniciais que produzem
maiores variagoes nos elementos orbitais e maiores altitudes orbitais (439.2 km) nas aplicagoes
para satélites artificias orbitando Europa. No presente trabalho foram obtidas 6rbitas com
altitude inicial de cerca de 100 km nas aplicagoes também para Europa. Ja para as aplicacoes
para Ganimedes foram produzidas orbitas de cerca de 50 km de altitude inicial; o segundo
modelo considera o corpo perturbador em uma o6rbita eliptica e com a nao eliminacao da
anomalia média, também ocorre o ganho de outra varidvel dinamica do problema no modelo
matematico: o argumento do pericentro do corpo perturbador. Este modelo aparece como um
refinamento do modelo de Carvalho et al. (2013) que considerava orbitas circulares para o

corpo perturbador. A motivacao para sua elaboracao foi obter uma descricdo mais realistica



das o6rbitas que sao perturbadas por corpos em érbita excéntrica e observar como isso afetaria
a evolucao orbital dos satélites artificiais; ja o terceiro modelo foi desenvolvido para o caso
em que o terceiro corpo possui uma oOrbita eliptica e inclinada, e neste caso além da anomalia
média e argumento do pericentro do corpo perturbador, aparece também a longitude do nodo
ascendente deste. Novamente, essa ¢ uma descricao mais refinada, e é utilizada para os casos
em que existe um corpo perturbador nao somente em Orbita excéntrica, como é o caso do
segundo modelo desenvolvido neste trabalho, mas também para observar o efeito da inclinacao
do corpo perturbador sobre a evolugao orbital do satélite artificial. Nos trés modelos também
foi observada a existéncia de uma oscilacao do centro de libragao nas varidveis que devem
ser "congeladas", ou seja, excentricidade, argumento do pericentro e inclinagao. Os resultados
obtidos com os trés modelos demonstram serem modelos que produzem o6rbitas que nao colidem

e poderao ser utlizados em aplicacoes para futuras missoes.



Capitulo 3

Sistema de referéncia e equacoes do

movimento orbital perturbado

Neste capitulo sao apresentadas brevemente o sistema de referéncia e as equagoes do movi-
mento orbital perturbado definidas em relacao a este plano que sao utilizadas neste trabalho.
O sistema de referéncia de equatorial centrado no satélite planetario. J& as equacoes de movi-
mento utilizadas sao as bem conhecidas equagoes planetarias de Lagrange e que sao integradas

numericamente utilizando o software Maple.

3.1 Sistema de coordenadas equatorial

Neste trabalho é preciso escolher um plano de reférencia. O sistema de coordenadas aqui
escolhido tem como origem o centro de massa do satélite planetario. O plano fundamental
é o plano equatorial do satélite planetario. O eixo z é perpendicular ao plano de referéncia.
Define-se uma dire¢ao norte e uma direcao sul. O eixo z, sobre o plano de referéncia aponta
para uma direcao inercial e o eixo y, no plano de referéncia, completa um sistema ortogonal
destrogiro.

Pode-se relacionar o plano equatorial a um plano de referéncia qualquer. Portanto,
relaciona-se neste momento este plano ao plano da o6rbita de um corpo celeste se movendo
ao redor do satélite planetdrio. Em geral o plano sobre o qual a 6rbita do corpo celeste se
move, o chamado plano orbital, esta inclinado em relagao ao plano de referéncia de um angulo
i chamado inclinacdo da o6rbita. A linha de interseccao entre o plano orbital e o sistema de

referéncia é chamada de linha dos nodos (pontos onde a 6rbita intersecta o plano de referéncia).
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O nodo ascendente é o ponto em que a 6rbita cruza o plano de referéncia no sentido sul-norte.
O angulo €2 entre a linha de referéncia e o nodo ascendente é chamado longitude do nodo as-
cendente. O angulo w entre a linha dos nodos e o pericentro da érbita é o chamado argumento
do pericentro, e este angulo oferece a orientacao da o6rbita no plano de referéncia.

Do problema dos dois corpos, onde é considerada apenas a forca de atragdo gravitacional,
sabe-se que o movimento de um corpo em relagao ao outro estd em um plano fixo, e é descrito
por uma codnica fixa nesse plano, cuja forma depende do valor da energia total do sistema.
No que se refere as aplicagoes deste trabalho, as 6rbitas ao redor de satélites planetarios sao
aquelas que sao circulares e elipticas, ou seja, aquelas que possuem a excentricidade variando
da conforme a seguinte relagao: 0 < e < 1. A orbita do satélite artificial é considerada
tridimensional com elementos keplerianos dados por: a (semieixo maior), e (excentricidade), 4
(inclinagdo), w (argumento do pericentro), Q (longitude do nodo ascendente) e n (movimento

médio). Utiliza-se também M (anomalia média) e p (pardmetro gravitacional do corpo central).

3.2 Equacoes do movimento orbital

Para a descrigdo do movimento translacional (orbital) perturbado de um corpo celeste natural
ou artificial, sao utilizadas as equacoes planetarias de Lagrange, as quais fornecem as taxas de
variacao temporais desses elementos. O desenvolvimento da funcao perturbadora pode ser feito
em termos dos elementos orbitais.

As classicas equagoes planetarias de Lagrange sao dadas por (Kovalewsky, 1967):

da 2 OR
I nadM (3:1)
@__Vl_QQa_R 1_628_R (3.2)
dt  na?e Ow  na2e OM ’
di 1 OR . OR
At na2y1- e?sen(i) (% cos(i) = 5_Q> (3:3)
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s} 1 OR

= = — 3.4
dt  na2V/1 — e?sen(i) Oi (3:4)
dw V1—€e*0R cos(1) OR (3.5)

dt ~  na’e e na?v/'1 — e?sen(i) i

sendo que R é a funcao for¢a perturbadora. Resolvendo-se esse sistema, as variacoes seculares
e de longo periodo dos elementos orbitais sao entao obtidas, substituindo as funcoes pertur-
badoras, nas equagbes (3.76) a (3.81). Para um estudo detalhado sobre tais equagbes pode-se
consultar Brouwer & Clemence (1961) e Roy (1988).

Como utilizado em alguns trabalhos da literatura, neste trabalho seré utilizada a seguinte

notagao baseada nas variaveis de Delaunay (Carvalho et al. 2013): M — {,w — ge Q — h.
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Capitulo 4

Perturbacoes Gravitacionais

Neste capitulo sao apresentados modelos para a perturbacao devida a distribui¢ao nao uniforme
de massa do corpo central (satélite planetéario), onde sdo levados em conta os harménicos zonais
(Jy e J3). Um breve estudo sobre a perturbacao devida & um terceiro corpo é apresentado, sendo
que para isso, os polindbmios de Legendre sao expandidos até a segunda ordem. Por meio desse
breve estudo sao apresentados trés modelos analiticos obtidos para a perturbacao de terceiro

corpo.

4.1 Perturbacoes devidas a distribuicao nao uniforme de
massa de um corpo celeste

Em geral, as orbitas requeridas para missoes cientificas em torno de um satélite planetério
sao Orbitas de baixa altitude, pequena excentricidade e inclinagao quase polar. No entanto,
uma vez que essas essas Orbitas sao proximas do satélite planetério, faz-se necessario um estudo
considerando, nas equacoes de movimento, a perturbacgao devida a sua distribuicao nao uniforme
de massa. Essa necessidade se deve ao fato de que em sua trajetoria em torno do satélite
planetario, o satélite artificial passa proximo a diferentes partes da superficie do corpo. Como
a massa se altera em diferentes partes do corpo, a atragao gravitacional também é alterada.
Essa constante alteracao na forca de atracao sobre o satélite artificial enquanto este segue seu
movimento, provoca perturbagoes em sua Orbita. Assim, ao se considerar essas perturbacoes
nas equacoes do movimento orbital, pode-se realizar uma analise da 6rbita que considera esses

efeitos fisicos sobre os parametros orbitais da mesma.
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Para essas perturbacoes causadas pela distribuicao nao uniforme de massa do satélite
planetario esta sendo levada em conta a nao esfericidade deste, damesma forma como anterior-
mente foi realizado em estudos como Scheeres et al. (2001), Paskowitz & Scheeres (2006), Lara
& Russell (2006) e Carvalho et al. (2011b, 2012). De acordo com Carvalho et al. (2013), a

média da funcao perturbadora devida & oblaticidade do corpo principal do sistema é dada por:

(R = 32 ()

Também conforme o trabalho de Carvalho et al. (2013), a média da fungao perturbadora

média devida a forma de pera do corpo principal é dada por:

3 eean?sen(i)(—4 + Hsen®(i))sen(g)

(Rys) = ~3 (1= ) (4.2)

com n sendo o movimento médio do satélite artificial. Os parametros €; e €5 sao dados por:

€1 = JQRQM (43)

€y = JgRSM (44)

onde Rj; é o raio médio do corpo central®.

4.2 Perturbacao devida ao terceiro corpo

O satélite artificial é considerado numa 6rbita ao redor de um satélite planetario (corpo central),
o qual por sua vez esta em 6rbita ao redor de um planeta (corpo perturbador). Essa configuracao
pode ser considerada como sendo um problema restrito de trés corpos. Assumimos que o corpo
principal (satélite planetario) possui massa mg. O corpo perturbador com massa m, estd em
uma Orbita eliptica ou circular com semieixo maior a, , excentricidade e, e movimento médio
n, (dado pela terceira lei de Kepler n,? a,> = G(mg + m,)), sendo G a constante gravitacional.

A funcao forga perturbadora devido ao terceiro corpo é dada por (Murray & Dermott,

1999):

INeste trabalho Rj;; para Europa vale 1560,8 km e para Ganimedes vale 2631,2 km. Fonte:
http://ssd.jpl.nasa.gov/
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Figura 4.1: Geometria do problema restrito de trés corpos considerando um satélite artificial de
massa m 6rbitando um satélite planetario de massa mg sob a influéncia da perturbacdo do terceiro
corpo de massa m,. O plano de referéncia ¢ o plano equatorial do satelite planetario

R= b S os(s) (15)

sendo que yu, = G(mo+ my,) é o parametro gravitacional do corpo perturbador (G é a constante
universal de gravitacdo e m, ¢ a massa do corpo perturbador), r e 7, sdo respectivamente os
modulos dos raios vetores do satélite artificial e do corpo perturbador em 6rbitas ao redor do
corpo central.

Se atencao for dada para a dependéncia radial da funcao forca perturbadora, ¢ possivel

escrevé-la na forma:

R= 237 (20 (2) Bcos(S)) (1.6)

P =9 p

sendo que o parametro { = == ¢ a razao entre os semieixos maiores da 6rbita do satélite artificial
P
(a) e da o6rbita do corpo perturbador (a,). Para os casos considerados no trabalho £ < 1, sendo

este um pequeno parametro, dada a diferenca de ordem de grandeza entre os semieixos.
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Neste trabalho a funcao forca perturbadora é expandida até o grau 2 dos polinomios de
Legendre, e assim, é necesséario realizar o calculo do termo Ry devido ao polinémio Ps, sendo
que para isso a funcao forca perturbadora é expandida até [=2. Assim, o termo R, pode ser

escrito na forma:

Ry = SH (7Y (909" by o)) (4.7

ap a Tp

Temos que Py é o polindbmio de Legendre dado pela expressao:

Py(cos(S)) = % (4.8)

sendo que S é o angulo entre os raios vetores 7 e 7, e que no qual se considera a existéncia ou
nao de inclinacao para o corpo perturbador.

Com essa informacao e utilizando a geometria do problema que pode ser observada na
Figura 4.1, é possivel obter-se a relacao que é o produto escalar utilizado para se conhecer o

valor de S

cos(S) = Ty (4.9)

rTy

Uma vez que o angulo S é dado pela diferenca das longitudes verdadeiras @, e w, do

satélite artificial e do corpo perturbador respectivamente, tem-se as seguintes relacoes:

S=(f,~w) - (- (4.10)

cos(S) = {cos(f,) cos(w,) — sen(f,)sen(w,) H{cos(f) cos(w) — sen(f)sen(w)} +

{sen(f) cos(w) + cos(f)sen(w)}{sen(f) cos(w) + cos(f)sen(w)}  (4.11)
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comw=h+gew,=h,+g,

Por meio de ambas as relacoes e apos rearranjo algébrico das expressoes para cos(S) é
possivel obter a relacao entre o angulo S e a anomalia verdadeira f do satélite artificial, que é o
angulo que tem como origem um dos focos da orbita e é medido entre a direcao do pericentro

de sua orbita e o raio vetor de sua posicao sobre essa oOrbita:

cos(S) = acos(f) + psen(f) (4.12)

sendo que « e (3 sao variaveis intermediarias que se alteram conforme as diferentes consideragoes
que podem ser realizadas para as 6rbitas do satélite artificial e do corpo perturbador, como por
exemplo, a existéncia ou nao de excentricidade e/ou inclinagao para estas.

Para o termo (‘;—:)3, ¢ utilizada a expansao em excentricidade até a segunda ordem que

pode ser encontrada em Murray & Dermott (1999), e ¢ dada por:

3 .
(%)3 ~ 1+ 3e,cos(l,) + §ep2(1 + 3 cos(20,)) + O(e,”) (4.13)
p

onde ¢, é a anomalia média do corpo perturbador. Note-se que nao ha problema algum em
considerar a expansio dada pela expressao (4.13), pois a excentricidade do corpo perturbador?
(| €, ]) € bem pequena e nao esta variando com o tempo ja que a orbita é fixa no espago. Sendo
assim a expressao (4.13) é sempre valida. Serdo apresentados desenvolvimentos de trés modelos
diferentes para a perturbacao devida ao terceiro corpo considerando trés diferentes condigoes.
Nesses modelos esse expansao até a segunda ordem em excentricidade para o termo (%)3 é
utilizada.

Esse desenvolvimento difere de trabalhos da literatura como Prado (2003), Domingos et
al. (2008), Liu et al. (2012) e Carvalho et al. (2013), onde as equagoes do movimento foram

desenvolvidas em forma fechada e utilizaram a seguinte relagao para o termo (22)%:

P

2Para as aplicacoes realizadas neste trabalho considerando satélites artificiais ao redor de Europa e
Ganimedes, e, (excentricidade de Jupiter ao redor destas luas) vale respectivamente para cada caso 0,0094
e 0,0013. Fonte: http://ssd.jpl.nasa.gov/
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1+ e, cos(fp)

ap 3 3
—)° = 4.14
(2 = ™) (.14
onde f, ¢ a anomalia verdadeira do corpo perturbador.
Por conseguinte, tem-se que
T\2 (1-¢*) o
)=l 4.15
(a) [1—|—ecos(f) (4.15)

onde f, é a anomalia verdadeira do satélite artificial.

Se for utilizada a relacdo dada na expressao (4.14), existira a necessidade de aplicacao de
uma segunda média para a eliminacao da anomalia verdadeira® do corpo perturbador. Como
um dos objetivos desse trabalho é observar o comportamento das 6rbitas quando nao se realiza

a eliminagdo da anomalia média, foi escolhida a expressao (4.13) ao invés da expressao (4.14).

4.3 Perturbador em o6rbita circular

O modelo mais simples considerado neste trabalho para a perturbacao de terceiro corpo, é
para um corpo perturbador em uma orbita circular. Aqui, a inclinacao do corpo perturbador é
desprezada, assim como fizeram Prado (2003) e Carvalho et al. (2013). Com esta considera¢ao

para a inclinagdo, temos os seguintes valores para a e  (Broucke, 2003; Prado, 2003):

a = cos(g) cos(¢, — h) + cos(i)sen(g)sen({, — h) (4.16)

B = —sen(g) cos(¢, — h) + cos(i) cos(g)sen(€, — h) (4.17)

3A eliminacdo da anomalia média pode ser realizada & partir da anomalia verdadeira utilizando relacoes de
ambas com a anomalia excéntrica, como serdo dadas nas expressoes (4.21) a (4.24).
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Como o corpo perturbador esta sendo considerado em uma oOrbita circular, a excentrici-

dade e, ¢ nula, fazendo com que a expressao (4.13) se reduza a:

()P =1 (4.18)

Para a eliminacao dos termos de curto periodo da funcao forca perturbadora dada na
expressao (4.7), e que sao devidos ao movimento do satélite artificial, o conceito de média que

¢ dado por:

(F) = - / " e (4.19)

:27T

Assim, para o modelo considerando um corpo perturbador em o6rbita circular:

1 o
(R%) = %/0 Reydl (4.20)
O modelo de média é calculada em termos da anomalia média devido ao conceito de média
estar associado ao periodo orbital.

Para célculo dessa integral, pode-se realizar uma conversao de todos os termos do in-
tegrando para (¢,) ou pode-se utilizar simples substitui¢oes de variaveis, como por exemplo,
substituigbes em termos da anomalia excéntrica (F). Neste trabalho utilizou-se a segunda
opcao, onde as relacoes entre os termos da integral com a anomalia excéntrica sao dadas por

conhecidas expressoes da mecéanica celeste:

V1 —e2?sen(E)

sen(f) = I~ ccos(E) (4.21)
cos(f) = % (4.22)
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L e cos(F) (4.23)

S

dl, = (1 —ecos(E))dE (4.24)

Utilizando as equacoes dadas em (4.7), (4.8), (4.13) e (4.15) obtemos a seguinte expressao

para a funcao forca perturbadora:

3cos?(S) —1

Ehy [1+ 3e,cos(fy) + §ep2(1 + 3 cos(20,))][ (1-¢)

R% =
T g, 2 1+ ecos(f)

2
Il ] (4.25)
em que cos(S) é apresentado na expressao (4.12).

Pode-se perceber que nesta equacao aparecem tanto elementos orbitais relativos tanto ao
corpo perturbador quanto ao satélite artificial. Ao se utilizar a substituicao de varidveis e se

efetivar o célculo da integral, obtém-se a seguinte expressao para a funcao forca perturbadora’

considerando os termos de longo periodo:

1
(R2) = 3—2np2a2(Ac + B+ CeDe + E. + F) (4.26)
com
A, = e*(cos(i) + 1)* cos(2g + 2h — 20,,) (4.27)
B, = ¢*(cos(i) — 1)* cos(2g — 2h + 20,,) (4.28)

4Para melhor distincdo, em cada um dos modelos de Ry apresentados neste trabalho serd utilizada uma
notagdo diferente (RS, R’5 e R'®3), sendo que o indice (¢) denota o caso circular, (e) o caso eliptico e o indice
(ie) denota o caso inclinado e eliptico.
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C.= —g(cos(i) —1)(e* + g) (4.29)
D, = (cos(i) + 1) cos(2h — 20,,) (4.30)
E. = 2e*(1 — cos?(i)) cos(29) (4.31)
F— 2(62 + §><—% + cos2(3) (4.32)

onde o subscrito (c¢) identifica que cada termo esté relacionado ao modelo com um perturbador
em Orbita circular e n, é o movimento médio do corpo perturbador. Este resultado esta de
acordo com Carvalho et al. (2013).

O corpo perturbador é considerado em uma o6rbita circular e fixa no espaco. O valor
numérico médio para £, ¢ o apresentado pelo JPL3 (http : //ssd.jpl.nasa.gov). Esta fungio
forca perturbadora ¢ desenvolvida considerando o corpo central e o corpo perturbador como
estando no mesmo plano. Este modelo foi aplicado no estudo de 6rbitas ao redor dos satélites

planetarios Europa e Ganimedes. Os resultados sao apresentados no capitulo 5, secao 5.2.

4.4 Perturbador em orbita eliptica

O seguinte modelo para a perturbacao de terceiro corpo considera o corpo perturbador em
uma orbita excéntrica. Aqui, a inclinacao do corpo perturbador é novamente desprezada, assim
como feito para o modelo anterior (perturbador em érbita circular) e outros trabalhos prévios,
entre eles Prado(2003) e Carvalho et al. (2011b, 2012, 2013). Com esta consideracdo para
a inclinagao sao utilizados os valores para a e § apresentados em Domingos et al. (2008) e
Carvalho et al. (2011a, 2011b), onde é considerado um corpo em uma orbita eliptica, mas nao

inclinada:

a = cos(g) cos(f, + g, — h) — cos(i)sen(g)sen(f, + g, — h)

Para Europa temos que ¢, = 171,016 ° e para Ganimedes, temos que £, = 317,540°.
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B = —sen(g) cos(fp + g, — h) — cos(i) cos(g)sen(f, + g, — h)

sendo f, a anomalia verdadeira do corpo perturbador, a qual pode ser relacionada com a anoma-
lia média (¢,) por meio de relagbes bem conhecidas da mecamica celeste, sendo que esta tltima
nao ¢é eliminada pela aplicacao de uma segunda média sobre o periodo orbital do corpo per-
turbador. Para maiores detalhes sobre essas relacoes pode-se consultar as se¢des 2.4 e 2.5 em
Murray & Dermott (1999).

Utiliza-se uma expressao similar a (4.25), que no entanto, difere desta devido aos valores

de a e 8 implicitos no termo cos(S):

3cos?(S) —1
2

e Bep cos(£y) + Sey2(1+ 3 cos(2y)] [ )

fa= ap, 2 1+ ecos(f)

Il ] (4.33)
Ao se utilizar novamente as expressoes (4.12) e (4.21)-(4.24), e ao se aplicar o método da
média dado na expressao (4.14), obtemos o seguinte potencial perturbador de segunda ordem,

devido ao polindmio Ps, para o6rbita planar e excéntrica:

e ny-a
(R%) = mmmw + Bep + Cep) — 54e,(Dep + Eep + Fop + Geyp)
p

—81e,*(Hep + Iep + Jop + Kep + Lep)] (4.34)

com

1
Agp = _562[((:08(@') — 1)%cos(2g — 2h + 2g, + 2¢,)

+(cos(i) + 1)* cos(2g + 2h — 2g, — 2(,,)] (4.35)
B, = (2 +53€ )[(cos”(i) — 1) cos(2h — 2g, — 26,) + % ~ cos?(i)] (4.36)
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C., = €*[cos?(i) — 1] cos(2g)

D., = —3—5662[(008(1') — 1) cos(2h — £, — 2g, — 2g)

+(cos(i) + 1)% cos(2h — £, — 2g, + 2g)]

35,
T 36"
+(cos(@) + 1)* cos(3€, + 2g, — 2h — 2g)]

E., [(cos(i) — 1)* cos(3L, + 2g, — 2h + 2g)

2 + 3e?

Fo,=( 18 )(cos®(i) — 1)[cos(—2g, 4+ 2h — €,) — T cos(—3(, — 2g, + 2h)]

2 + 3e?
9

Gep = 262(1 — cos?(i))[cos(2g — €,) + cos(2g + £,)] + (

85
H,, = 5—462[((:05(2') — 1) cos(2h — 2g, — 4€, — 2g)
+(cos(i) + 1)* cos(2h — 2g, — 40, + 2g)]
I, = ~71¢ [(cos(i) — 1)% cos(2h — 2g, — 2£, — 2g)
+(cos(i) + 1)* cos(2h — 2g, — 20, + 2g)]
2 + 3e?
Jop = (F2% ) (cos?(i) — 1)[11 cos(2h — 2g, — 20,)
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—17cos(2h — 2g, — 40,)]

K., - 262(1 — cos(i))[cos(2g — 20,) + cos(2g + 20,)]

2 + 3e?
Lep:(

)(3cos?(i) — 1)[cos(20,) — 1] + 262(6052(2') — 1) cos(2g)
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(4.38)

(4.39)

(4.40)

(4.41)

(4.42)

(4.43)

(4.44)

(4.45)

(4.46)



onde subscrito (ep) identifica que cada termo esta relacionado ao modelo com um perturbador
em orbita eliptica planar.

Detalhe interessante a ser notado ¢ fato de que por nao ter sido feita a eliminacao da
anomalia média do corpo perturbador (¢,), ha neste modelo a presenca do argumento do peri-
centro do corpo perturbador (g,). Como no caso para um corpo perturbador em érbita circular
ndo existe a definicdo de pericentro, naturalmente o angulo (g,) associado a este ndo aparece
na funcao perturbadora para o caso circular (R%).

Prévios trabalhos realizaram estudos considerando o corpo perturbador em uma o6rbita

eliptica (Scheeres et al., 2001; Domingos et al., 2008), assim como realizado neste estudo.

4.5 Perturbador em o6rbita eliptica e inclinada

Neste tltimo modelo para a perturbacao de terceiro corpo, o corpo perturbador é considerado
como estando em uma o6rbita excéntrica e inclinada. Aqui, a inclinacao do corpo perturbador
¢ considerada como no trabalho realizado por Liu et al. (2012).

Observa-se que para alguns satélites planetarios existem inclinagoes orbitais significativas
em relagao ao planeta (corpo perturbador) que estao orbitando. A Tabela 4.1 apresenta alguns
exemplos comparativos, sendo que os dados foram obtidos do JPL/Nasa (http://ssd.jpl.nasa.gov/):

Para este modelo em que se considera o corpo perturbador como estando em uma 6rbita

eliptica e inclinada os coeficientes a e J assumem os seguintes valores (Liu et al., 2012):

a = {cos(g) cos(h — hy,) — sen(g) cos(i)sen(h — hy,)} cos(g, + fp)
+{sen(g)sen(i)sen(i,) + cos(g) cos(i,)sen(h — hy,)

+sen(g) cos(i) cos(i,) cos(h — hy,) }sen(g, + fp) (4.47)

B = {cos(g)sen(i)sen(i,) — sen(g) cos(i,)sen(h — h,)
+ cos(g) cos(i) cos(ip) cos(h — hy) }sen(g, + fp)

—{sen(g) cos(h — hy) + cos(g) cos(i)sen(h — hy,)} cos(g, + f,) (4.48)
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Tabela 4.1: Inclinagoes orbitais de alguns satélites planetarios do Sistema Solar.

Planeta | Satélite Planetario | Inclinagao (graus)
Jupiter Europa 0,466
Jupiter Ganimedes 0,177
Saturno [apetus 8,298
Urano Miranda 4,338
Netuno Tritao 156,865

em que novamente os termos de curto periodo do corpo perturbador nao sao eliminados pela
aplicacao do método da média e assim, implicitamente nao ocorre a eliminacao da anomalia
média do corpo perturbador.

Novamente, ocorre uma expressao similar as expressoes (4.25) e (4.33), que no entanto,

difere destas devido aos valores de v e § implicitos no termo cos(S):

(1—¢?
1+ ecos(f)

3cos?(S) —1
2

e 52#’10 3 2
Ry = - [1+ 3e, cos(p) + 26 (1 +3cos(24,))]]
P

Il ] (449)

sendo que a consideracao de que a inclinagao do corpo perturbador esta sendo levada em conta,
estd implicitamente nos coeficientes o e § dados nas expressoes (4.47) e (4.48).

Para a eliminagao dos termos de curto periodo referentes ao movimento médio do satélite
artificial ao redor do satélite planetario, utiliza-se a expressao (4.19). Novamente, ao se utilizar
as equagoes (4.12) e (4.21)-(4.24), e se aplicar o conceito de média dada na equagao (4.19),
obtém-se o potencial perturbador de segunda ordem devido ao polindémio P, s6 que desta vez,

em Orbita inclinada e excéntricas:

(Res) = S12(%)3(302((1 — e cos(E))P cost(f)) + 35%((1 — e cos(E) Psen(f) +

2ap, T

3a8 {(1 —ecos(E))*sen(2f)) — {(1 — ecos(E))?))  (4.50)

onde todas as médias sao calculadas por meio de uma substituicao de variaveis de forma que
todos os termos das integrais fiquem em fungdo da anomalia excéntrica (E). Os termos sobre

0s quais a média é realizada sao:
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(1 — e cos(E))2 cos?(f)) = %/0 101 — e cos(B)? cos(f)]dl = 1+24€ (4.51)
(1 — e cos(E))2sen?(f)) = %/0 "1(1 = e cos(B))2sen2(f)dl = - < (4.52)
2 1 2 2
(1 —ecos(E))“sen(2f)) = %/0 (1 —ecos(E))*sen(2f)]dl =0 (4.53)
(1 = e cos(E))?) = %/0 101 — e cos(B))2]de = 2+23€ (4.54)
Assim, a expressao para o potencial perturbador se reduz a:
(Riey) = %(j—:)?’[a%l FA) 4 21— ) = ) (4.55)

em que o termo (‘j—;’)?’ ¢ dado pela expressao (4.13)..

Nos coeficientes a e 3 existem os termos cos(g, + f,) e sen(g, + f,), os quais foram ex-
pandidos utilizando equagoes bem conhecidas da mecénica celeste (ver se¢ao 2.5 em Murray &
Dermott (1999)). Nestas equagoes, foram considerados somente os termos até a segunda ordem
das expansoes em excentricidade que podem ser conferidas em Murray & Dermott (1999).

O resultado final para estas expansoes para cos( 9,+ fp) e sen( 9p+ fp) considerando somente

os termos até a segunda ordem é dado por:

sen(g, + fp) = sen(gp +4,) + ep[sen(gp +2(,) — sen(gp)] +
+-L-[9(sen(g, + 36;) = sen(g, + £,)) + 2cos(g,)sen(6,)] + O(e,’) (4.56)
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cos(g, + fp) = cos(g, +{,) + ey[cos(g, + 2£,) — cos(g,)] +
P

+%[9(Cos(gp +30p) — cos(g, + £p)) — 286n(gp)sen(€p)] + O(ep3) (4.57)

O objetivo dessas expansoes é obter uma uma funcao forca perturbadora dependente da
anomalia média do corpo perturbadr, de forma que se possa observar se essa pode contriubir
para a obtencao de o6rbitas polares de baixa altitude que nao colidem.

Assim, obtemos para o a fungio forga perturbadora média (R%,):

(Ri,) = —3257’{(@2 FB = 2) 4 (da? — 7~ 1)
—2e, cos(f,) + 3(a® + 52)[% + cos(£,) + ; cos(20,)]e,?} (4.58)

O modelo considerando um perturbador em o6rbita inclinada apresentado por Liu et al.

(2012) é dado por:

=B s g 2) 4 e - - 1)) (4.59)

Rie
< 2> da, "1, 3

A principal diferenca entre este modelo e o obtido no presente trabalho é o fato de que

para o termo (%)3, Liu et al. (2012) utilizou a expressdo (4.14) e aplicou o método da média

para eliminar os termos de curto periodo do corpo perturbador, obtendo:

N

(32)%) = (1 -,

Tp

(4.60)

Este fato, no entanto, nao ocorre no modelo desenvolvido neste trabalho, que utiliza a
expressao (4.13) ao invés da expressao (4.14), fato que propiciou a obtencao de uma expressao
para a funcao forca perturbadora sem a necessidade de eliminacao da anomalia média do corpo

perturbador de uma forma nao laboriosa. Assim, nesta condicao, pode-se realizar um estudo
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para avaliar os efeitos dinamicos produzidos na orbita de um satélite artificial ao redor de um
satélite planetario.

Neste momento, novamente ¢ importante chamar a atencao para o fato de nao ocorrer
eliminacao da anomalia média do corpo perturbador (£,): neste modelo considerando o corpo
perturbador em orbita eliptica e inclinada existe a presenga, além de £, e g,, da longitude do
nodo ascendente do corpo perturbador (h,). Esta também aparece para contribuir com a fungao

perturbadora (R%,).
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Capitulo 5

Resultados para Europa e Ganimedes

Neste capitulo sao apresentados os resultados referentes as aplicagoes dos modelos para as
perturabacoes devidas ao Jo, J3 e devidas ao terceiro corpo. Os reultados das simulacoes
numéricas utilizando o software Maple sao apresentados para Orbitas polares de baixa altitude.
Nestas simulacgoes sao analisados individualmente os efeitos de cada um dos trés modelos para
a perturbacao de terceiro corpo. Em todas as simulacoes também estao sendo considerados os
efeitos das perturbacoes devidas aos harmonicos Jy e J3. Aplicacoes sao realizadas para orbitas

de satélites artificiais ao redor das luas galileanas Europa e Ganimedes.

5.1 Europa, Ganimedes e a exploracao espacial

Neste trabalho, as aplicacoes sao realizadas para dois satélites planetarios do sistema joviano,
Europa e Ganimedes, que atualmente despertam grande interesse da comunidade cientifica e sao
alvos pretendidos por futuras missoes de exploragao como as missoes EJSM! (Europa Jupiter
System Mission) e JUICE? (Jupiter Icy Moon Explorer). Este altima se encontra no momento
cancelada. A Figura 4.1 apresenta uma concepgao artistica das sondas JEO (Jupiter Europa
Orbiter) e JGO (Jupiter Ganymede Orbiter) que fazem parte da missao EJSM.

Europa e Ganimedes sao duas das quatro grandes luas pertencentes ao planeta Juapiter,
denominadas galileanas, pois foram descobertas por Galileu Galilei a partir de observagoes
realizadas a 7 de Janeiro de 1610 na cidade de Padua, Italia. A descoberta dessas e outras luas,

provocou um grande impacto na Teoria Geocéntrica, que desde os gregos reinava soberana como

!Site oficial da missdo EJSM: http://opfm.jpl.nasa.gov/europajupitersystemmissionejsm /
2Site oficial da missdo JUICE: http://sci.esa.int /juice/
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Figura 5.1: Concepcao artistica da Europa Jupiter System Mission (EJSM): Sondas JEO-Jupiter
Europa Orbiter (topo com Europa ao fundo) e JGO-Jupiter Ganymede Orbiter (abaixo com Ganimedes
ao fundo). Ao fundo da imagem o planeta Jupiter. Fonte: http://en.wikipedia.org

explicacao para a disposicao e o movimento dos corpos celestes. O impacto nessa teoria se deve
ao fato de que agora a Terra nao seria considerada mais o centro de tudo, ja que foram as
primeiras luas que visivelmente nao orbitavam a Terra. Neste tempo, julgava-se que os corpos
celestes (planetas, o Sol e a Lua) orbitavam somente a Terra. Existem até hoje pequenas
controvérsias com alguns historiadores, os quais afirmam que na realidade Simon Marius de
Ausbach (Alemanha) foi quem primeiramente observou os satélites do sistema joviano®, a data

29 de Dezembro de 1609.

3Sistema de corpos celestes formado por Jupiter e os corpos que ao seu redor orbitam, formando aquilo
que alguns chamam de mini-Sistema Solar, no qual por analogia Jupiter corresponderia ao Sol e suas luas aos
planetas. Ver Figura 5.2
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Quando se fala do sistema joviano, pode-se citar fatos importantes para a historia da
ciéncia como a primeira medicao da velocidade da luz, realizada por Ole Roemer ao estudar e

explicar os atrasos em eclipses dos satélites.

Calicte
: Himalsia
o Elara
Amaltéia s . %

- 2 - b &
Adrastéia i N ; el Leda Lisitéia

Tebe
icthnciy em relacioa N4&F n7

Japhter [em milhares de s Ao . .
P — 18 13% 181 322 1074 nna

Figura 5.2: Concepgao artistica de Jupiter e suas luas. Foco especial é dado para as trés grandes
luas (To, Europa e Ganimedes) que estdo em ressonancia 4:2:1 (ressonancia laplaciana), ou seja, para
cada oOrbita que lo completa, Europa completa duas 6rbitas e Ganimedes completa quatro. Fonte:
http://veja.abril.com.br/020800/po70.html

Europa e Ganimedes sdo, junto a suas outras duas companheiras (Io e Calisto), denomi-
nadas luas galileanas, corpos celestes de dimensao consideravel: Io e Europa possuem ordem de
grandeza semelhantes & da nossa Lua; ja Ganimedes e Calisto sao maiores que o planeta Mer-
curio. Possuem caracteristicas fisicas peculiares, como por exemplo a possibilidade da existéncia
de um oceano em estado liquido abaixo de sua crosta, como é caso de Europa, e a existéncia
de uma magnetosfera, que é o caso de Ganimedes. Um fato curioso ¢ a comensurabilidade dos
movimentos médios de To, Europa e Ganimedes. Essa comensurabilidade de movimentos forma
a famosa ressonancia laplaciana (4:2:1), ou seja, para cada orbita completa realizada por Io ao
redor de Jupiter, Europa completa duas e Ganimedes completa quatro (ver Figura 5.2). Uma
fonte recente e interessante de informacoes e possibilidades de estudo abertos em relagao ao
tema é um estudo acerca de libracoes nessa ressonancia que foi apresentado no recente livro
publicado pela editora UNESP (Silva et al., 2012).

Até meados do século XX os astrénomos tinham apenas pequenas nocoes a respeito das
luas de Jupiter e de outros corpos tao distantes quanto, mesmo com os melhores telescopios
da época, como o famoso telescopio do Monte Palomar nos Estados Unidos. Para uma melhor
compreensao destes corpos celestes mais distantes, como por exemplo sua composicao superfi-

cial, dimensoes precisas, existéncia de campo magnético, mapeamento do campo gravitacional,
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etc, fazia-se necessario o envio de missoes espaciais para uma exploracao mais detalhada desses
sistemas planetarios distantes que tanto despertavam e ainda despertam o interesse da comu-
nidade cientifica. Assim, com o advento da Era Espacial imersa em seu inicio por um clima de
competicao acirrada entre Estados Unidos e Uniao Soviética, foram desenvolvidas as tecnologias
que propiciaram aos homens o poder de alcangar novos horizontes. Com essas novas tecnologias,
foi possivel alcancar outros mundos que pareciam inalcancgaveis. Entre esses mundos sonhados
estavam Jupiter e suas luas, em especial as famosas galileanas. Assim, as luas de Jupiter em
especial puderam ser melhor conhecidas por ocasiao da chegada das sondas Pioneer 10 e 11 a
Jupiter em 1973 e em 1974, respectivamente. As primeiras imagens e a obtencao de valores
mais precisos para as massas sao conquistas que se destacam nessas missoes. As imagens de
Europa revelaram pouca variacao de cor e mostraram uma regiao escura como poucos detal-
hes, dado que as Pioneer encontravam-se longe demais para conseguir obter bons detalhes da
superficie. Devido a ser um dos satélites mais brilhantes, ji se acreditava que a sua crosta fosse
principalmente constituida por gelo de dgua. J& para Ganimedes, duas boas imagens foram
obtidas, as quais mostravam pouca variacao de cor, mas revelaram uma variagao substancial
de albedo®.

No ano de 1979, com a chegada das duas sondas Voyager a Jupiter, foram obtidas melhores
imagens da superficie desses e de outros satélites jovianos. Nas imagens de baixa-resolucao da
Voyager 1, Europa mostrava um ntimero bastante grande de linhas que se interceptavam. Estas
linhas faziam lembrar os canais que os astronomos outrora julgavam ver em Marte. Os cientistas
pensaram tratar-se de terreno quebrado devido a processos tectonicos. Contudo, as imagens
de alta-resolucao da Voyager 2 deixaram os cientistas surpresos, ja que as linhas pareciam
pintadas na superficie, sem nenhum relevo topogréfico visivel. Modelos do interior de Europa
mostraram atividade e aquecimento do interior com a formacao de oceanos com 50 km ou mais
de profundidade a 5 km da superficie. As imagens da Voyager mostraram que Ganimedes tinha
dois tipos de terrenos distintos: uma parte do globo é coberta por crateras, a outra por sulcos,
o que revelou que a superficie gelada poderia sofrer processos tectonicos globais.

A lua Europa tornou-se assim num icone dos escritores de ficcao cientifica, existindo livros,
filmes e jogos; de destacar o livro e o filme de Arthur C. Clarke, 2010: Odisseia Dois (ou O

Ano em Que Fizemos Contacto) de 1982, onde se faz a descoberta de vida primitiva vivendo

4Albedo é uma medida relativa da quantidade de luz refletida, o que ocorre sobre superficies de maneira
direta ou difusa. E portanto uma medida da reflectividade da superficie de um corpo. A palavra deriva do
latim albedus (="esbranquicado"), que provém da palavra albus (="branco").
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por debaixo da capa de gelo de Europa. Ja no terceiro livro da trilogia, 2061: Odisseia Trés
(1987), Europa é transformada num mundo oceéanico tropical. No livro The Forge of God
(1987) de Greg Bear, Europa é destruida por extraterrestres que usam pedagos do seu gelo
para terraformar® planetas.

As Voyager foram as que descobriram que Ganimedes era, na verdade, o maior satélite do
Sistema Solar, e nao Tita em Saturno como se pensava até entao. Isto s6 foi possivel determinar
quando as Voyager chegaram a Tita e descobriram que esta tinha uma atmosfera bastante densa
que dava aspecto de ser maior.

Devido ao seu tamanho e caracteristicas, Ganimedes também entra para os contos de
ficcao cientifica através da imaginagao de varios autores; de destacar o livro (Farmer in the
Sky) de Robert Heinlein, em que Ganimedes é terraformado e colonizado por seres humanos.
Em (2061: Odisseia Trés) de Arthur C. Clarke, Ganimedes é aquecido pelo novo sol Licifer e
contém um grande lago equatorial e é o centro da colonizagao humana no sistema joviano.

No entanto, a idéia de uma colonizacao humana ganharia mais for¢ca quando, a 7 de
Dezembro de 1995, a sonda Galileo chega a Jupiter em uma continua viagem ao redor do
planeta e de seu sistema de luas durante oito anos. A 2 de Marco de 1998, a NASA anuncia
que a Galileo descobriu fortes evidéncias de um oceano salgado por debaixo da superficie,
motivando a criagao de uma nova missao a Europa. Com relacao a Ganimedes, logo na sua
primeira aproximacao a Galileo descobriu que Ganimedes tinha o seu préprio campo magnético
imerso no campo magnético gigantesco de Jupiter.

Essas e outras informacoes historicas podem ser consultadas em sitios eletronicos de di-
vulgacao cientifica, como por exemplo alguns sites da NASA.

No contexto dessas tiltimas descobertas cienticas, e estimulados pelo desejo de melhor com-
preensao do Universo, em particular nosso Sistema Solar, missoes cientificas tém sido planejadas
para visitar Europa e Ganimedes. Entre essas, pode-se destacar a EJSM, uma cooperacao entre
NASA (que desenvolve o JEO-Jupiter Europa Orbiter) e ESA (que desenvolve o JGO-Jupiter
Ganymede Orbiter) para que haja uma profunda exploragao e investigacao dos mesmos.

Assim, sao realizadas aplicacoes dos modelos apresentados para as perturbacoes devidas

a0 terceiro corpo e também devidas a distribui¢ao nao uniforme de massa do satéite planetario.

STerraformacao ¢ a denominacdo dada ao processo, até agora hipotético, de modificar a atmosfera e
temperatura de um corpo celeste sélido (como um planeta ou um satélite natural) até deixa-lo em condigoes
adequadas para suportar um ecossistema com seres vivos da Terra. Fonte: http : //pt.wikipedia.org/
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Tabela 5.1: Valores numéricos para Jy e J3 de Europa e Ganimedes

Europa (Lara & Russell, 2006) | Ganimedes (Russell & Brinckerhoff, 2009)
Jo 4.355x10~4 5.9110x10~*
J3 1.3784x10~* -3.9217x1077

O intuito dessas aplicacoes é estudar e obter 6rbitas propicias para utilizacao nessas e outras
missoes que pretendam visitar outros satélites planetarios do Sistema Solar.

Na busca por 6rbitas onde os satélites artificiais nao colidem com a superficie dos satélites
planetarios mesmo sujeitos aos efeitos da perturbacao de terceiro corpo junto aos das pertur-
bacoes devidas ao J, e J3, foram realizadas tentativas para diversas condigoes iniciais para os
elementos orbitais. A principio, todas as configuracoes produziram oOrbitas instaveis que col-
idiram em um curto periodo de tempo (cerca de 10 a 60 dias) com as superficies de Europa e
Ganfmedes. Ao se realizar no entanto uma anélise grafica da evolugao dos elementos orbitais,
foram escolhidos como condicoes iniciais, aqueles valores para angulos e excentricidade que du-
rante esta evolu¢ao permaneciam por certo tempo aproximadamente constantes (alguns valores
cerca de 100 dias). Essas condigbes iniciais foram adotadas de forma a se verificar se elas pode-
riam pertencer & uma configuracao com certa estabilidade orbital para os satélites artificiais,
e se poderiam contribuir para a obtencao de 6rbitas com um tempo de vida mais prolongado.
Quando isso foi efetuado foram obtidas 6rbitas que nao colidem em todos os casos, sendo que

algumas dessas Orbitas estao apresentadas neste trabalho na secao 5.2.

5.2 Simulacoes Numéricas

Os modelos para a perturbacao foram aplicados para o estudo de 6rbitas ao redor das luas
galileanas Europa e Ganimedes. Os resultados para Europa e Ganimedes aparecem nas secoes
5.2.1 e 5.2.2 respectivamente. Neste trabalho sao consideradas as perturbacgoes devidas aos
coeficientes harmonicos J e J3. Os valores numéricos utilizados para estes coeficientes no caso

de Europa e Ganimedes® sdo apresentados na tabela 5.1.

6Coeficientes para o satélite Ganimedes sdo normalizados
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5.2.1 Resultados para Europa

A busca por oOrbitas polares ao redor de Europa é devido ao fato de que este tipo de érbita
permite uma melhor cobertura da superficie do corpo principal (Europa neste caso) do que
outros tipos de oérbita. As orbitas ao redor de Furopa tem, em geral, em torno de 160 dias de
duragao (Paskowitz & Scheeres, 2005a, 2005b), o que significa que estas sdo de curta duragao.
Em Carvalho et al. (2013) foram encontrados orbitas com tempo de vida maior que 300 dias.
Assim, um estudo para orbitas com a duracao superior a 1500 dias cobre um tempo longo o
suficiente para varios tipos de missoes.

As perturbagoes levando em conta a perturbacgao do terceiro corpo (Rz) e a distribuigao

nio uniforme de massa (J, e J3) podem ser escritas como:

i) circular+J2+7J3: (R%) 4+ (Ry2) + (Ry3)
ii) eliptico+J2+J3: (R%) + (Ry2) + (Ry3)
iii) inclinado+J2+J3: (R*3) + (Ry2) + (Ry3)

Essas perturbagoes foram substituidas no sistema de equagbes planetarias de Lagrange (ex-
pressoes (3.5)-(3.9)) e estas foram integradas numericamente utilizando-se o software Maple.
Foram encontradas orbitas congeladas que sao aquelas definidas como orbitas que possuem
valor quase contantes de excentricidade, inclinagao e argumento do pericentro. Assim, uma
orbita é congelada se as relacoes seguintes sao mantidas: % =0, % =0e % = 0 (ver Carvalho
et al. 2010b, 2011b).

Os resultados mostram que todos os modelos produziram oOrbitas que nao colidem. Essas
Orbitas possuem elementos orbitais librando e ndo colidem por longos periodos de tempo (tempo
maior que 1500 dias). Essas orbitas encontradas sao também polares (inclinagoes proximas a
90°), congeladas e alcangam baixas altitudes (regides abaixo de 100 km de altitude).

Os resultados mostram que todos os modelos produziram érbitas que nao colidem. Orbitas
congeladas e de baixa altitude. No entanto, percebe-se por meio das Figuras 5.3-5.7 que foram
obtidas érbitas que nao colidem com as mesmas condigoes iniciais para os modelos considerando
o corpo perturbador em orbita circular e considerando o corpo perturbador em 6rbita eliptica

e inclinada. J& para o modelo em que o corpo perturbador esta sendo considerado em orbita

eliptica, ocorreu uma estabilizacao da orbita para uma condicao inicial diferente de longitude

"Consultar Apéndice A para as expressoes das funcdes perturbadoras consideradas

35



do nodo ascendente (h), em que neste modelo iniciou com 0° e nos outros dois iniciou com 60 °.
A Figura 5.3 mostra o grafico de (e) vs (g) para uma orbita com altitude inicial de 100 km.
Podemos observar que os resultados para o modelo com perturbador em 6rbita nao inclinada

produziu resultados com maior variagao (i) e (h) do satélite artificial.
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Figura 5.3: Resultados para os modelos considerando o corpo perturbador em oOrbita circular e em
eliptica e inclinada. Diagrama e vs g (graus). Condicoes iniciais: a = 1660.8 km, e = 0.01, h =60° ¢
g = 270°. Tempo de evolucao de 1500 dias.
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Figura 5.4: Resultados para os modelos considerando o corpo perturbador em 6rbita circular e eliptica
e inclinada. Diagrama 7 (graus) vs h (graus). Condicoes iniciais: ¢ = 1660.8 km, e = 0.01, h = 60° e
g = 270°. Tempo de evolugao de 1500 dias.
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Por meio das Figuras 5.4, 5.5 e 5.6 pode-se observar os resultados para as variagoes de
inclinacao (i) e longitude do nodo ascendente (h) nos modelos circular e eliptico/inclinado.
As Figuras 5.5 e 5.6 sao plots individuais dos dois resultados da Figura 5.4. Os resultados
para estes dois modelos mostram que houveram oscilagoes de menor amplitude nos valores de
(i) e (h) para o caso eliptico/inclinado. Para este modelo ocorreu uma leve maior variagao
dos valores para o argumento do pericentro (g) e uma leve menor variagdo para os valores de
excentricidade (e). Nota-se por isso, que ao se considerar a inclina¢do do corpo perturbador
no modelo de perturbacao, os elementos orbitais do satélite artificial que estao relacionados a
inclinagao, a saber a longitude do nodo ascendente h e a propria inclinacao i foram afetados
mais significativamente, "balancando"o plano orbital.
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Figura 5.5: Resultados para os modelos considerando o corpo perturbador em oOrbita circular. Dia-
grama i (graus) vs h (graus). Condigoes iniciais: a = 1660.8 km, e = 0.01, h =60° e g = 270°. Tempo
de evolucao de 1500 dias.

A Figura 5.7 mostra um interessante resultado para as orbitas considerando o terceiro
modelo (corpo perturbador em oOrbitas circular e eliptica/inclinada), com uma altitude inicial
para a oOrbita da ordem de 100 km de altitude. Os dois modelos produziram o6rbitas bem
oscilantes no que se refere a aproximacao da superficie de Europa, existindo aproximacoes de
cerca de 50 km de altitude da superficie. Uma vez que este trabalho pretende desenvolver
modelos para aplicacao em missoes espaciais, temos que observar se os resultados sao coerentes
com aqulo que esta sendo ja planajado. Como exemplo disso, para a sonda JEO (Jupiter

Europa Orbiter-Nasa/ESA) esta planejada uma altitude média entre 100 e 200 km, sendo
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Figura 5.6: Resultados para os modelos considerando o corpo perturbador em orbita eliptica e
inclinada. Diagrama i (graus) vs h (graus). Condigoes iniciais: a = 1660.8 km, e = 0.01, h = 60° e ¢
= 270°. Tempo de evolugao de 1500 dias.
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Figura 5.7: Resultados para os modelos considerando o corpo perturbador em orbita eliptica e
inclinada. Diagrama da Distancia do pericentro R, (km) vs tempo (dias). Condi¢des iniciais: a =
1660.8 km, e = 0.01, h = 60° e g = 270°. Tempo de evolucao de 1500 dias.

assim que os dois modelos em questao (perturbador em o6rbita circular e perturbador em 6rbita
eliptica/inclinada) cobrem essa faixa de altitude proposta para a missao.
Com relacao ao modelo considerando o corpo perturbador em orbita eliptica pode-se

observar os resultados conseguidos para este analisando as Figuras 5.8, 5.9 e 5.10. Pode-se
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Figura 5.8: Resultado para o modelo com corpo perturbador em érbita eliptica. Diagrama e vs g
(graus). Condigoes iniciais: ¢ = 1660.8 km, e = 0.01, h = 0° e g = 270°. Tempo de evolucao de 1500
dias.
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Figura 5.9: Resultado para o modelo considerando o corpo perturbador em 6rbita eliptica. Diagrama
i (graus) vs h (graus). Condigoes iniciais: a = 1660.8 km, e = 0.01, h = 0° ¢ g = 270°. Tempo de
evolucao de 1500 dias.

observar por estes resultados que este modelo produziu uma 6rbita que nao colide. No entanto,
esta é um Orbita que oscila significativamente e que possui aproximagoes muito perigosas da
superficie de Europa de cerca de pouco menos de 5 km. A proximidade com o corpo central
pode estar afetando significativamente esta o6rbita. Uma vez que a faixa de cobertura esperado

para sondas como a JEO é de 100 km e 200 km, pode utilizar uma altitude inicial mais elevada
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Figura 5.10: Resultado para o modelo considerando o corpo perturbador em érbita eliptica. Distancia
do pericentro R, (km) vs Diagrama tempo (dias). Condigdes iniciais: a = 1660.8 km, e = 0.01, h =
0°e g=270°. Tempo de evolucao de 1500 dias.

de forma que essas oscilagdes possam cobrir a faixa esperada de altitude esperada (100-200 km)
e ainda manter uma altitude segura, sem riscos e colisao com a superficie de Europa.

Todos os resultados obtidos estao considerando como condicao inicial para excentricidade
e = 0.01, ou seja, ao se considerarem diferentes excentricidades pode-se obter outras 6rbitas com
maiores ou menores "ranges'"nos elementos orbitais. Para ilustrar esse fato, basta observar as
Figura 5.11 e 5.12, que apresentam resultados para diferentes valores de excentricidade para o
modelo considerando o corpo perturbador em 6rbita eliptica/inclinada. As érbitas com menores
"ranges'"nos elementos orbitais proveem uma maior facilidade de manutencao e controle orbital,
além de um menor custo operacional para a missao.

Os resultados apresentam para os trés modelos a existéncia de orbitas congeladas. Um
detalhe interessante que aqui ressalta-se é para o fato de ao nao se eliminar a anomalia média
do corpo perturbador ocorre um efeito interessante. A principio observou-se que nos graficos
em que aparecem simultaneamente dois dos elementos orbitais que devem ser congelados (e, g e
i) ocorre o que chamou-se de oscila¢do do centro de libragao. Este nome é pelo fato de ao invés
de uma curva fechada simples, ocorrerem varias interseccoes e curvas com centro de curvatura
alternando a cada instante dentro de uma regiao na qual esse centro de curvatura esté contido.

Isso pode ser melhor observado nas Figuras 5.4 e 5.8. Nas Figuras 5.5, 5.6 e 5.9 é mais dificil
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Figura 5.11: Resultados para o modelo considerando o corpo perturbador em 6rbita eliptica e incli-
nada. Diagrama e vs ¢ (graus). Condigoes iniciais: a = 1660.8 km, h = 60° e ¢ = 270°. Tempo de
evolucao de 1500 dias.
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Figura 5.12: Resultados para o modelo considerando o corpo perturbador em 6rbita eliptica e incli-
nada. Distancia do pericentro R, (km) vs Diagrama tempo (dias). Condicoes iniciais: a = 1660.8 km,
h=160°e g=270°. Tempo de evolucdo de 1500 dias.

se observar esse efeito, pois a ordem de magnitude da variacao dos elementos orbitais nestes
casos é significativamente maior que a oscilagao do centro de libracao. No entanto, pode-se
observar que ha uma espessura aparente para a curva, que denota a existéncia desse efeito nos
trés modelos. Este efeito pode estar relacionado com a nao eliminacao da anomalia verdadeira

do corpo perturbador. Por nao ser realizada essa eliminagao, a Orbita do satélite artificial
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nao é considerada como sofrendo uma perturbacao média devida ao terceiro corpo, mas uma
perturbacao que varia com a posicao, e isso aparentemente afeta a posicao do centro de libracao
de forma que este oscila como observado nestas figuras. E necessario fazer uma investigacio
mais profunda das causas deste efeito.

Como dito, todos os modelos produziram 6rbitas congeladas. A maior importancia destas
é o fato de que elas requererem pequenas quantidades de combustivel para a manutencao or-
bital. Assim, existe um menor custo para se manter o satélite artificial em orbitas especificas.
Estas orbitas especificas sao aquelas que passam na mesma altitude para uma determinada
latitude, beneficiando os usuarios com essa regularidade. Isto significa que este tipo de érbita
mantém um valor de altitude quase constante sobre qualquer ponto sobre a superficie do corpo
principal. A literatura apresenta que um satélite que esta em orbita polar de baixa altitude
(cerca de 100 km) em torno de Europa colide em um curto periodo de tempo (Paskowitz &
Scheeres, 2005a; 2005b). E entdo, importante olhar atentamente para algumas 6rbitas polares
nas quais o satélite artificial possui um periodo de vida maior. Com efeito, os modelos desen-
volvidos neste trabalho foram capazes de reproduzir na mesma faixa de altitude e ainda mais
baixas, orbitas com condigdes inciais tais que as orbitas polares sobreviveram mais tempo (mais

de 1500 dias) do que as encontradas na literatura (Paskowitz & Scheeres, 2005a; 2005b).

Seguem algumas informagoes acerca dos resultados obtidos para Europa:

I) Caracteristicas das orbitas encontradas:

e Orbitas sao polares: Possibilitam uma cobertura maior para o mapeamento da superficie

do corpo.

e Orbitas congeladas: Oferecem um consumo minimo de combustivel, reduzindo os custos

da missao.

e Para os trés modelos, foram obtidas 6rbitas de baixa altitude: Estas, viabilizam o estudo
mais detalhado da superficie devido a sua grande proximidade do corpo e também o
envio de "landers"a superficie do objeto para estudos tais como quimicos, geologicos e de
perfuragdo do solo. Para o caso circular foram obtidas o6rbitas de baixa altitude com 100

e 200 km de altitude e que aqui nao foram expostas pois a intencao era uma comparagao
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entre os modelos, mas que podem ser consultadas no artigo apresentado no congresso

DINCON 20138,
IT) Comparacao entre as altitudes das orbitas encontradas:

e Carvalho et al. (2013): Levando em conta Jy e J3 obtiveram altitudes de 780,2 km

(a = 2341km).

e NASA /ESA: Altitudes de 100 km e 200 km (propostas para missoes e calculadas numeri-

camente).

e Modelos do presente projeto: Levando em conta J, e J3 reproduziram oOrbitas com alti-
tudes entre 100 km e 289.2 km (1660, 8km < a < 1850km). Sao 6rbitas mais baixas que

as encontradas em Carvalho et al. (2011b; 2013).
I1T) Comparagao com o tempo de vida das orbitas de trabalhos anteriores:

e Prado (2003): 250 dias (Levando em conta R,/ modelo de dupla média).

e Carvalho et al. (2011b, 2012): Levando em conta Jo, J3 e Cy e obtiveram tempos de
vida de até 200 dias.

e Carvalho et al. (2013): Levando em conta J; e J3 e obtiveram tempos de vida maiores

que 300 dias.

e Modelos do presente estudo: Levando em conta Jy e J; todos os modelos conseguiram

reproduzir 6rbitas com tempos de vida superiores a 1500 dias.

A nao eliminacao da anomalia média do corpo perturbador produziu resultados interes-
santes, mostrando que é um método que pode ser utilizado para a obtencao de boas érbitas
para utilizacao em estudos. No presente trabalho existe condicoes iniciais para os elementos
orbitais que produziram orbitas com uma altitude mais baixa e uma menor variacao temporal
nos elementos orbitais do satélite artificial em relacao aos resultados obtidos por Carvalho et
al. (2013). Com rela¢do ao tempo de vida, tem-se em conta que trabalhos anteriores obtiveram

Orbitas com tempos de até 300 dias de duragao (Scheeres, 2001; Paskowitz & Scheeres, 2005a,

80 link para o artigo ¢ http://www.sbai2013.ufc.br/pdfs/6462.pdf
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2005b, 2006, 2009; Carvalho et al., 2011b, 2012, 2013), enquanto neste trabalho ha a repro-
dugao de orbitas que numericamente nao colidem, permanecendo por um longo periodo em
Orbita (mais de 1500 dias). Este é um excelente e estimulante resultado, uma vez que indica
serem estes modelos que podem ser considerados na descricao dinamica de 6rbitas que poderao

ser utilizadas nas futuras missoes espaciais para Furopa.

5.2.2 Resultados para Ganimedes

Uma discussao similar aquela realizada na subsec¢ao anterior (5.2.1) pode ser realizada para os
resultados apresentados considerando um estudo para o satélite planetario Ganimedes, que é
o maior satélite planetario o Sistema Solar. O estudo considerou uma o6rbita de um satélite
artificial sofrendo perturbacoes devidas ao terceiro corpo, ao Jo e ao Js3. Assim como no caso
para Europa, o corpo perturbador considerado no estudo é o planeta Jupiter. Também para este
satélite planetario foram encontradas 6rbitas que nao colidem. O estudo foi realizado para para
um semieixo maior de 2681,2 km, o que corresponde a uma altitude de 50 km. Com esse semieixo
maior foram encontradas 6rbitas que nao colidem, polares e de baixa altitude. No entanto, nao
foram obtidas orbitas congeladas até o presente momento. Isso ocorreu devido ao fato de o
argumento do pericentro (g) nao librar, mas circular, crescendo assim indefinidamente com o
tempo. O modelo considerando o corpo perturbador em orbita eliptica/inclinado apresentou
resultados (Figuras 5.13, 5.14 e 5.15) que podem ser aplicados para um satélite artificial que
estd em orbita ao redor de Ganimedes com um menor custo operacional para a missao. Isto
ocorre devido ao fato de que a despeito de as orbitas obtidos para o trés modelos nao serem
congeladas, para este modelo ocorreu uma menor variacdo dos elementos orbitais (h), (e) e (4).
Devido a essas variacOes menores nos elementos orbitais, facilita-se a manutencao e controle
orbital do satélite artificial.
Seguem algumas informacoes acerca dos resultados obtidos para Ganimedes:

I) Caracteristicas das orbitas encontradas:

e Orbitas sao polares: Possibilitam uma cobertura maior para o mapeamento da superficie

do corpo.

e Orbitas ndo-congeladas: O argumento do pericentro g esta circulando (precessionando) e

nao librando.
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Figura 5.13: Comparacgao entre os modelos desenvolvidos. Diagrama e vs ¢ (graus). Condigoes
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Figura 5.14: Comparacao entre os modelos desenvolvidos. Diagrama i (graus) vs h (graus). Condicoes
iniciais: ¢ = 2681.2 km, e = 0.01, h = 90° e ¢ = 180°. Tempo de evolucao de 1500 dias.

e Orbitas de baixas altitudes: Possibilitam um estudo mais detalhado da superficie e sdo

utilizadas para envio de "landers"a superficie do corpo.
IT) Comparacao entre as altitudes das orbitas encontradas:

e Aiello (2005): Altitudes de 100 km (Modelos numéricos).
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Figura 5.15: Diagrama Distancia do pericentro R, (km) vs tempo (dias). Condi¢des iniciais: a =
2681.2 km, e = 0.01, h = 90° e ¢ = 180°. Tempo de evolucao de 1500 dias.

e NASA/ESA: Altitudes de 100 km e 200 km (propostas para missoes e calculadas numeri-

camente).

e Modelos do presente projeto: Levando em conta J, e J3 reproduziram oOrbitas com alti-

tudes da ordem de 50 km e superiores.
I1T) Comparagao com o tempo de vida das orbitas de trabalhos anteriores:

e Prado (2003): 27 dias (Levando em conta R, e aplicando um modelo de dupla média).

e Aiello (2005): maximo de 120 dias (Modelos numéricos).

Trés destaques para os estudos relativos a 6rbitas ao redor de Ganimedes realizados neste
trabalho sao: 1) O fato de ser um dos primeiros estudos efetivos semi-analiticos para este satélite
planetéario. 2) As altitudes médias obtidas para as orbitas deste estudo sdo da ordem de 50 km,
sendo que as desejadas e planejadas para a sonda JGO (Jupiter Ganymede Orbiter-Nasa/ESA)
sao da ordem de 100 a 200 km. Sao assim, Orbitas que possibilitam estudos mais detalhados
da superficie do satélite planetario e que viabilizam o envio de "landers"a sua superficie. 3)
Com relagao ao tempo de vida, observa-se a questao de que trabalhos anteriores obtiveram
Orbitas com tempos de até 120 dias de duracao (Aiello, 2005), enquanto neste trabalho foram

reproduzidas oOrbitas que numericamente nao colidem, estando por longo periodo a orbitar
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Ganimedes. Estes sao resultados inéditos na literatura para este tipo de estudo. Existem dados
sobre a dinamica dessas Orbitas que poderao ser utilizados nas futuras missoes espaciais que

tenham Ganimedes como uma meta.
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Capitulo 6

Conclusao

O principal objetivo deste trabalho foi a formulacao de teorias e a construgdo de programas
computacionais que serao utilizados em projetos de missoes aeroespaciais no que se refere a
estabilidade de orbitas de satélites artificiais em torno de satélites planetarios. Para o estudo
do tema proposto, primeiro foi realizada uma pesquisa bibliografica, a qual tem contribuido de
forma bem significativa para a realizacio do trabalho. A partir desse levantamento bibliografico,
foram descritas as equacgoes de movimento de forma adequada para nosso modelo. Um estudo de
topicos ligados a mecanica celeste e teoria de perturbacao foi realizado. O conjunto de equacoes
canonicas (equagoes planetarias de Lagrange), as quais sdo equagoes diferenciais ndo lineares,
foi utilizado para estudar a estabilidade de 6rbitas em torno de satélites planetarios. Para a
realizacao de diversas aplicacoes foi realizado um estudo das perturbacoes a ser incluidas nestas
equacoes de Lagrange. Entre elas estdo a perturbacao devida ao efeito da nao esfericidade do
satélite planetario e a perturbacao devida ao terceiro corpo sobre o movimento orbital dos
satélites artificiais. Utilizou-se um modelo dinamico simplificado para essas perturbacoes que
considera os efeitos causados pela forma nao esférica do satélite planetario (J» e J3). Foram
obtidos trés modelos analiticos para a perturbagao de terceiro corpo (perturbador em o6rbita:
1) circular, 2) eliptica e 3) eliptica e inclinada), sendo que o primeiro modelo havia sido obtido
anteriormente por Carvalho et al. (2013), mas que neste trabalho foi aplicado com sucesso na
obtencao de orbitas com altitude mais baixas e com maior tempo de vida. Aplicacdes desses
modelos foram realizadas para dois satélites naturais de Jupiter, a saber Europa e Ganimedes.
Enfase especial foi dada para o caso de oérbitas congeladas, definidas como orbitas que tém
valores quase constantes da excentricidade, inclinagao e argumento do pericentro. Esse tipo

de caracteristica para uma Orbita, a torna mais vidvel para a sua implementacao em missoes
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espaciais, como por exemplo, minimizando o consumo de combustivel em manobras de controle
de 6rbita e minimizando as dificuldades de correcao e propagacao de posicao na 6rbita de um
corpo. A nao eliminacao da anomalia média do corpo perturbador produziu bons resultados
que mostram ser este um método que pode ser utilizado para a obtencao de 6rbitas tteis para
utilizacao em estudos referentes a missoes para estes corpos. Nas aplicacoes referentes a Europa
existem condigoes iniciais para os elementos orbitais que produziram 6rbitas com mais baixa
altitude orbital para satélite artificial em relacao aos resultados obtidos por Carvalho et al.
(2013). Com relagao ao tempo de vida, tem-se em conta que trabalhos anteriores obtiveram
Orbitas com tempos de até 300 dias de duragao (Scheeres, 2001; Paskowitz & Scheeres, 2005a,
2005b, 2006, 2009; Carvalho et al., 2011b, 2012, 2013), enquanto neste trabalho ha a reprodugao
de orbitas que numericamente nao colidem, permanecendo por um longo periodo em o6rbita
(mais de 1500 dias). Este ¢ um estimulante resultado, uma vez que indica serem estes modelos
a serem considerado na descricao dinamica de 6rbitas que poderao ser utilizadas nas futuras
missoes espaciais. Aqui estdo apresentadas boas condicOes iniciais a serem levadas em conta
por ocasiao do planejamento dessas missoes. Pode-se citar também os efeitos da inclinagao do
corpo perturbador sobre os elementos orbitais do satélite artificial, produzindo um "balanco"do
plano orbital mais intenso. Também a obtengao de orbitas congeladas (para Europa), polares
(para Europa e Ganimedes) e com centro de libracao se deslocando (oscilando) sdo importantes
contribuigoes a literatura e merecem uma investigacao mais aprofundada. J& em relagdo as
aplicagoes para Ganimedes, como dito anteriormente, existem trés destaques para os estudos
relativos a orbitas ao redor de Ganimedes realizados neste trabalho sao: 1) O fato de ser um
dos primeiros estudos efetivos semi-analiticos para este satélite planetario. 2) Foram obtidas
orbitas com altitudes médias da ordem de 50 km. As altitudes médias planejadas para a sonda
JGO (Jupiter Ganymede Orbiter-Nasa/ESA) sao da ordem de 100 a 200 km. Essas orbitas
possibilitam estudos mais detalhados da superficie do satélite planetario e que viabilizam o
envio de "landers"a sua superficie. 3) Com rela¢do ao tempo de vida, observa-se a questdo
de que trabalhos anteriores obtiveram orbitas com tempos de até 120 dias de duragao (Aiello,
2005), enquanto neste trabalho foram reproduzidas o6rbitas que numericamente nao colidem,
estando por um longo periodo a orbitar Ganimedes. Existe também o fato de o presente
trabalho apresentar resultados interessantes, como a existéncia de o6rbitas polares em torno
deste satélite planetario e os efeitos devidos a inclinagao do corpo perturbador, similarmente aos

efeitos que ocorreram nas aplicagdes para Europa, onde a inclinacdo (i) e a longitude do nodo
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ascendente (h) foram significativamente afetadas, produzindo um "balango"na orbita. Estes
sao resultados inéditos na literatura para este tipo de estudo. Existem dados sobre a dinamica
dessas Orbitas que poderao ser utilizados nas futuras missoes espaciais que tenham Ganimedes
como uma alvo. No geral, resultados que poderao ser utilizados como boas aproximacgoes foram
produzidos pelo modelo mais realista que considera o corpo perturbador em érbita eliptica e
inclinada. No entanto, os outros modelos que consideram o corpo perturbador como estando,
um em Orbita circular e outro como estando em orbita eliptica, produziram resultados que
também poderao ser utilizaos para futuros estudos como boas aproximacoes, como é o caso de
estudos para corpos perturbadores considerados em 6rbitas com pequena excentricidade e/ou
baixa inclinacao orbital.

Parte desses desenvolvimentos e aplicacoes foram apresentados em duas reunioes cienti-
ficas internacionais (44" Meeting of the Division on Dynamical Astronomy of the American
Astronomical Society (DDA)!, 5 - 9 de maio de 2013, Paraty/Brasil e Latin American [AU
Meeting (LARIM)?, 25-30 de novembro de 2013) e uma reunido cientifica nacional (Brazil-
ian Conference on Dynamics, Control and their Applications (DINCON), 13-17 de outubro,
Fortaleza/Brasil). Nesta altima, foi publicado um trabalho na forma de artigo que pode ser
consultado em (http://www.sbai2013.ufc.br/pdfs/6462.pdf). Novos resultados estao sendo pro-
duzidos, e juntamente com os ja obtidos, estao sendo preparadas submissoes de trés trabalhos
para as reunibes cientificas internacionais do Commitee on Space Research (COSPAR 2014) e
do Small Bodies Dynamicas (SMD 2014) a serem realizados em agosto de 2014. Os resultados
dos estudos estao sendo também preparados para submissao em revista cientificas internacionais
de forma & proporcionar uma discussao na comunidade académica sobre os interessantes resul-

tados.

'Link para o resumo: http://adsabs.harvard.edu/abs/2013DDA....4420412C
2 Anais a ser publicados na Revista Mexicana de Astronomia y Astrofisica
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Capitulo 7

Projetos Futuros

Com vista a continuidade do trabalho, uma teoria analitica com aplicacbes numéricas esta
sendo desenvolvida para estudar o movimento orbital de um satélite artificial ao redor de
minor bodies do Sistema Solar como satélites planetarios, asteroides e cometas. Serao feitas
aplicagoes com o potencial perturbador considerando as seguintes anéalises: Orbitas polares,
Orbitas de baixa altitude e orbitas congeladas (Frozen Orbits). Um estudo sobre a obtencao de
hamiltonianas até a 4* ordem para dois e trés graus de liberdade de forma a ser implementado
uma analise numérica comparativa com os outros modelos desenvolvidos neste trabalho ja esta
sendo realizado. O desenvolvimento analitico do estudo estd bem estruturado de forma a
possibilitar a implementagao computacional para estudos numéricos em futuros projetos.

Além da andlise de estabilidade das orbitas obtidas neste trabalho, para trabalhos e
projetos futuros pode-se refinar os estudos com as perturbacoes de terceiro corpo considerando
mais termos no potencial perturbador, uma vez que para este projeto foi considerado o termo de
ordem 2. Este estudo pode ser ampliado para o caso em tem-se mais termos sendo considerados
no potencial perturbador. Aplicagoes para outras luas do Sistema Solar podem ser realizadas
sendo que possibilidades interessantes para o estudo de luas com certa inclinacao orbital surgem
com o modelo considerando o corpo perturbador em o6rbita eliptica e inclinada, uma vez que
era um pouco incerta a influéncia da inclinacao (7), que por meio do modelo desenvolvido neste
projeto tras consigo também a influéncia da longitude do nodo ascendente (h).

Sera realizado um desenvolvimento analitica da abordagem desenvolvida nos trabalhos de
Carvalho et al. (2009a, 2009b, 2010b, 2011a, 2011b, 2012), Carvalho (2011), Formiga (2009),

Vilhena de Moraes et al. (2009), Cabette (2006), e na qual é utilizada uma versao do teorema
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KAM (Moser, 1968) tal como apresentada por Kovalev & Savchenko (1975), que é baseado em
um teorema de Arnold (1961).

Um desenvolvimento analitico para o estudo da estabilidade de pontos de equilibrio de
sistemas dinamicos conservativos envolvendo a normalizacao de hamiltonianas até a 4* ordem.
Este processo utiliza-se o método de Hori (1966).

Considerando a distribuicao nao uniforme de massa do satélite planetario no potencial
perturbador e a perturbacao do terceiro corpo, as equacoes de movimento serao desenvolvidas
em forma fechada (Lara & Russell, 2006; Paskowitz & Scheeres, 2005, 2006, Lara & San-Juan,
2005; De Saedeleer, 2006), evitando assim expansoes em excentricidade e inclina¢do, como é
mostrado em Elipe & Lara (2003), De Saedeleer (2006), Palacian (2007) e Abad et al. (2009).
Isto produz expressoes compactas com uma gama maior de aplicagoes, como por exemplo, para
orbitas altamente excéntricas. Esta andlise da estabilidade é de fundamental importancia para
pesquisas aeroespaciais para assegurar o sucesso de missoes espaciais.

Esse conjunto de equacoes diferenciais nao lineares podem ser analisados para estudar a
estabilidade de orbitas em torno de satélites planetarios (Europa, Ganimedes, etc) e asteroides.

Existem diversas importantes aplicagoes para esse tipo de pesquisa, tais como: analise
da estabilidade de orbitas inicialmente circulares, analise da estabilidade de 6rbitas elipticas
equatoriais, anélise da estabilidade de o6rbitas congeladas, evolucao do pericentro de uma 6r-
bita eliptica genérica, aproveitar pontos/orbitas estaveis para efetuar manobras assistidas pela
gravidade com consumo minimo de combustivel, etc.

Os corpos aos quais serd aplicado este estudo ainda serao definidos. Se, por exemplo for
realizado um estudo para o caso da Lua, o modelo para a representagao do campo de gravidade
é dado por Konopliv et al. (2001). O modelo dinamico simplificado, que considera os efeitos
causados pela nao esfericidade da Lua (J; - Jy e () e a perturbacao do terceiro corpo, é usado
para analisar as Orbitas de satélites artificiais em torno da Lua. Vale salientar que o coeficiente
Jo ¢ uma ordem de grandeza maior que o termo J;. Sendo assim, é importante considerar
no potencial perturbador termos pelo menos até o Jy (Carvalho et al., 2011a). E dada énfase
para o caso de orbitas congeladas, definidas como o6rbitas que tém valores quase constantes da
excentricidade, inclinagao e argumento do pericentro. Uma abordagem é usada para o caso de
orbitas congeladas (Elipe & Lara, 2003; Abad et al., 2009; Carvalho et al., 2010b).

Para analisar o movimento de um satélite artificial ao redor de um satélite planetério seré

necessario levar em conta a nao esfericidade do satélite planetario considerando os coeficientes
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harménicos Jo e J3 e a perturbagdo do terceiro corpo (Jupiter). Os valores numéricos para os
coeficientes sdo dados por Lara & Russell (2006). Em geral, os parametros gravitacionais para
estes corpos celestes ainda nao sao determinados com precisao tao grande como no caso da Lua,
que possui modelos atuais do campo de gravidade (Konopliv et at., 2001) que incluem altas
ordens e graus dos coeficientes harmonicos. Também pode-se, e em alguns casos deve-se, levar
em conta o achatamento do corpo perturbador (neste projeto foi Jupiter) e/ou a perturbacdo
de outros satélites planetérios caso os estudos sejam feitos para corpos pertencentes a sistemas
planetarios como os de Jupiter, onde hé a presenca de luas de grande massa como lo e Calisto.

Essa teoria analitica com aplicagoes numéricas poderd ser refinada e adaptada para a
incluir mais termos na hamiltoniana na forma normalizada para que se realize estudos do
movimento orbital de satélites artificiais ao redor nao somente de satélites planetarios, mas
também de outros "minor bodies"do Sistema Solar como é o caso de asteroides e cometas.
Serao feitas aplicacdes com o potencial perturbador considerando as seguintes anéalises: Orbitas
polares, orbitas de baixa altitude e 6rbitas congeladas. Podera ser realizada uma abordagem em
que inserimos mais termos no potencial para obtermos resultados ainda mais realisticos, como
por exemplo, os termos zonais e/ou setoriais. Entre estes, esta o termo Csy que esté relacionado
a elipticidade equatorial do satélite natural (Ver Carvalho et al. (2011b)). A defini¢ao de quais
termos utilizar dependera de fatores como a forma dos corpos celestes escolhidos e o acesso a
dados referentes ao campo gravitacional dos mesmos, ainda a ser definidos para a realizacao
dessa nova abordagem.

A estrutura teorica/analitica para aplicacdo do algoritmo de obtencdo da hamiltoniana
na sua forma normal para dois e trés graus de liberdade estd exposta em trabalhos classicos.
Pretende-se em projeto futuro efetivar-se esse estudo junto com a emplementacao computa-
cional, ou por cooperacao com pesquisadores que hajam desenvolvidos rotinas computacionais
sofisticadas para se aplicar a teoria exposta e também outras mais refinadas, ou por meio do
desenvolvimento de um manipulador /programa especializado para esta tarefa.

Também aqui a énfase serd dada a analise de oOrbitas congeladas. Para sua efetuacao,
serd utilizada a teoria desenvolvida por Formiga (2009) e Cabette (2006) para comparacao com
Carvalho (2011), fornecendo uma continuagao ao trabalho desenvolvido por Carvalho et al.
(2009b, 2010b, 2011a, 2011b, 2012).

Para o desenvolvimento dessa teoria, é necessario utilizar umaa técnica para obtencao

da hamiltoniana na forma normal usando o método de Lie-Hori (Hori, 1966), a partir do qual
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seja feita uma implementacao computacional para o estudo da estabilidade e um dado sistema
de equagoes dinamicas. Essa técnica foi utilizada com sucesso, por exemplo, para o estudo da
estabilidade de orbitas geoestacionarias (Elipe & Moratalla, 2006), a estabilidade do movimento
rotacional de satélites artificiais (Cabette, 2006; Silva et al., 2013) e o equilibrio de pontos
lagrangianos considerando perturbagao pela pressio de radiacao solar (Formiga, 2009; Alvarez-
Ramirez et al., 2014). Neste trabalho é proposta esta técnica para o estudo de estabilidade
de orbitas congeladas em torno de "minor bodies"do Sistema como planetas anodes, satélites
planetarios, asterdides, cometas e transnetunianos.

Métodos matematicos da teoria de sistemas dinamicos como as formas normais de Birkhoff-
Hori-Lie poderao ser aplicado neste futuro projeto com vistas a obter suficiente conhecimento

a respeito dessas oOrbitas, fundamentais para o sucesso dessas missoes.

54



Referéncias bibliograficas

Abad A., Elipe, A., Tresaco E., Analytical Model to Find Frozen Orbits for a Lunar

Orbiter. Journal of Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 32, No. 3, May-June 2009.

Aiello, J., Numerical Investigation of Mapping Orbits about Jupiters Icy Moons.
paper AAS 2005-377, presented at the 2005 Astrodynamics SpecialistsConference, Lake
Tahoe, California, August 2005.

Alvarez-Ramirez, M.; Formiga J. K.; Vilhena de Moraes, R.; Skea, J. E. F.; Stuchi, T.,
The stability of the triangular libration points for the plane circular restricted three-body
problem with light pressure. Astrophys Space Sci, in press, DOI 10.1007/s10509-013-1755-
0, 2014.

Arnold, V.I., The Stability of equilibrium position of a Hamiltonian system of ordi-
nary differential equations in the general elliptic case. Soviet Mathematic,Vol.2, n. 247,

pp. 255-257, 1961.

Broucke, R. A., Long-Term Third-Body Effects via Double Averaging. Journal of
Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 26, No. 1, pp. 27, 2003.

Brouwer, D; Clemence, G. M. Methods of Celestial Mechanics. Academic Press,
New York, 1961.

Cabette, R. E. S., Estabilidade do Movimento de Satélites Artificiais. Tese de Doutorado,
INPE, 2006.

95



Carvalho, J. P. S.; Vilhena de Moraes, R.; Prado, A. F. B. A., Moon artificial
Satellites: Lunar Oblateness and FEarth Perturbations. in: ICNPAA, Seenith Sivasun-
daram, Ed., Cambridge Scientific Publishers Ltd, Cambridge, CHAP110, pp. 1095-1106,
2009a.

Carvalho, J. P. S.; Vilhena de Moraes, R.; Prado A. F. B. A., Nonsphericity of the
Moon and Near Sun-Synchronous Polar Lunar Orbits. Mathematical Problems in Engi-

neering, Vol. 2009, pp. 1-25, 2009b.

Carvalho, J. P.; Elipe, A.; Moraes, R. V.; Prado, A., Frozen Orbits around the Fu-
ropa Satellite. In: Dynamics Days South America 2010: International Conference on
Chaos and Nonlinear Dynamics, 2010, Sao José dos Campos. Proceedings... Sao José
dos Campos: INPE, 2010. On-line. Available from: http://urlib.net/sid.inpe.br/mtc-
m19@80,/2010,/08.02.20.51. 2010a.

Carvalho, J. P. S.; Vilhena de Moraes, R.; Prado A. F. B. A., Some Orbital Char-
acteristics of Lunar Artificial Satellites. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol. 108, No. 4, pp.
371-388, 2010b.

Carvalho, J. P. S.; Vilhena de Moraes, R.; Prado A. F. B. A., Planetary Satellite
Orbiters: Applications for the Moon. Mathematical Problems in Engineering, Volume

2011, Article ID 187478, 19 pages doi:10.1155/2011/187478, 2011.

Carvalho, J. P. S., Perturbacdao orbital devida a um terceiro corpo com distribuicdo
nao uniforme de massa e em drbita eliptica. 2011, 246f. Tese (Doutor em Fisica) - Facul-
dade de Engenharia de Guaratingueta, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguet,

SP, Brasil, 2011a.

Carvalho, J. P. S.; Elipe, A.; Vilhena de Moraes, R.; Prado, A.F.B.A., Low-altitude, near
polar and near-circular orbits around Europa. Advances in Space Research, v.49, p.994 -

1006, 2011b.

26



Carvalho, J. P. S. Mourao, D. C.; Elipe, A.; Vilhena de Moraes, R.; Prado, A. F.
B. A., Frozen Orbits Around Furopa. International Journal of Bifurcation and Chaos in

Applied Sciences and Engineering, Vol. 22, No. 10, 1250240 (13 pages), 2012.

Carvalho, J. P. S.; Vilhena de Moraes, R.; Prado, A. F. B. A. |, Dynamics of Arti-
ficial Satellites around Europa. Mathematical Problems in Engineering, v.2013, Article ID
182079, 2013.

De Saedeleer B., Analytical Theory of a Lunar Satellite with Third Body Perturba-
tions. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol. 95, pp. 407-423, 2006.

De Saedeleer, B., Henrard, J., The combined effect of e on the critical inclination

of a lunar orbiter. Adv. Space Res. Vol. 37, pp. 80-87, 2006.

Deprit A., Canonical Transformations Depending on a Small Parameter. Celest.

Mech., Vol. 1, 12-30, 1969.

Delsate, N.; Robutel, P.; Lemaitre A.; Carletti, T., Frozen orbits at high eccentric-
ity and inclination: Application to Mercury orbiter. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol. 108,
No. 3, pp. 275-300, 2010.

Domingos, R. C., Vilhena de Moraes, R., Prado, A. F. B. A., Third-body Perturba-
tion in theb Case of Elliptic Orbits for the Disturbing Body. Mathematical Problems in
Engineering, v.2008, pp.1-15, 2008.

Domingos, R. C., Prado, A. F. B. A., Vilhena de Moraes, R. , A Study of Single-
and Double-Averaged Second-Order Models to Evaluate Third-Body Perturbation Consid-
ering Elliptic Orbits for the Perturbing Body. Mathematical Problems in Engineering,
Vol. 2013, 11 pgs, Article ID 260830, 2013

Elipe A., Moratalla, L. T., On the Lyapunov stability of stationary points around

a7



central body. Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol.29, n.6, p.1376-1383, 2006.

Elipe A., Lara M., Fronzen Orbits About Moon. Journal OF Guidance, Control
And Dynamics; Vol. 26, No. 2, pp. 238-243, 2003.

Formiga, J. K., Ressondncia e Caos em Dindmica de Satélites Artificiais. Tese de

Doutorado, INPE, 2009.

Hori, G. 1., Theory of General Perturbations with Unspecified Canonical Variables.
Publ. Astr. Soc. Japan, Vol. 18, No. 4 pp. 287-296, 1966.

Konopliv, A. S.; Asmar, S.W.; Carranza, E.; Sjogren, W.L.; Yuan, D. N. Recent
gravity models as a result of the lunar prospector mission. Icarus, Vol. 150, No. 1, pp.

1-18, 2001.

Kovalev, A. M., Savchenko, A., Ia. Stability of uniform rotations of a rigid body
about a principal azis. PMM, Vol. 39, No.4 pp.650-660, 1975.

Kovalevsky, J. Introduction to Celestial Mechanics. Bureau des Longitudes, Paris,

France, 1967.

Kozai, Y., Motion of a lunar obiter. Publications of the Astronomical Society of

Japan, Vol.15, No. 3, pp. 301-312, 1963.

Lara, M., San-Juan, J. F., Dynamic Behavior of an Orbiter Around FEuropa. Jour-

nal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 28, No. 2, pp. 291-297, 2005.

Lara, M., San-Juan, J. F., Ferrer, S., Secular Motion Around Synchronously Orbit-
ing Planetary Satellites. Chaos Interdisciplin. J. Nonlinear Sci., Vol. 15, No. 4, pp. 1-13,
2005.

Lara, M., Russell, R., On the design of a science orbit about Furopa. paper 2006

o8



AAS/ATAA, presented at the 2006 Space Flight Mechanics Meeting, Tampa, Florida,
January 22-26, 2006.

Lara, M.; Ferrer, S.; De Saedeleer, B., Lunar Analytical Theory For Polar Orbits
in a 50-Degree Zonal Model. Advances in the Astronautical Sciences, Vol. 134, pp.
881-897, 20009.

Lara, M.; Palacian, J. F.; Russell, R. P., Mission design through averaging of per-
turbed keplerian systems: The paradigm of an FEnceladus orbiter. Celest. Mech. Dyn.
Astr., Vol.107, 2010.

Liu, X., Baoyin, H., Ma X., Analytical investigations of quasi-circular frozen orbits
in the Martian gravity field. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol. 109, No. 3, pp. 303-320,
2011.

Liu, X., Baoyin, H., Ma X. Long-term perturbations due to a disturbing body in el-
liptic inclined orbit. Astrophys Space Sci, 2012. DOI 10.1007/s10509-012-1015-8.

Moser, J. K., Lectures on hamiltonian systems. American Mathematical Society

Providence, Vol. 9, 1968.

Murray C. D., Dermott S. F., Solar System Dynamics. Cambridge: Cambridge

University Press, 1999.

Palacian, J. F., Dynamics of a Satellite Orbiting a Planet withan Inhomogeneous

Field. Celest. Mech. Dyn. Astr., Vol .98, pp. 219-249, 2007.

Paskowitz, M.E., Scheeres, D.J., Transient Behavior of Planetary Satellites Including
Higher Order Gravity Fields. paper AAS 2005-358, presented at the 2005 Astrodynamics

SpecialistsConference, Lake Tahoe, California, August 2005a.

Paskowitz, M.E., Scheeres, D.J., Orbit Mechanics About Planetary Satellites Includ-

29



ing Higher Order Gravity Fields. paper AAS 2005-190, presented at the 2005 Space Flight

Mechanics Meeting,Copper Mountain, Colorado, January 2005b.

Paskowitz, M. E., Scheeres, D. J., Design of Science Orbitd About Planetary Satel-
lites: Application to Furopa. Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 29, No. 5,
pp. 1147-1158, 2006.

Paskowitz, M. P., Scheeres, D. J., Control of Science Orbits About Planetary Satel-
lites. Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 32, No. 1, pp. 223-231, 2009.

Prado A. F. B. A., Third-Body Perturbation in Orbits Around Natural Satellites.
Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 26, No. 1, pp. 33-40, 2003.

Roy, A. E., Orbital Motion. Adam Hilger, Ltd, Bristol, 1988.

Russell R. P., Brinckerhoff, Circulating FEccentric Orbits Around Planetary Moons.
Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 32, No. 2, pp. 423-435, 2009. DOI:
10.2514/1.38593

San-Juan, J. F.; Lara, M.; Ferrer, S., Phase space structure around oblate planetary

satellites. Journal OF Guidance, Control And Dynamics, Vol. 29, No. 1, pp. 113-120, 2006.

Scheeres, D.J., Guman, M.D., Villac, B.F., Stability Analysis of Planetary Satellite
Orbiters: Application to the Furopa Orbiter. Journal of Guidance, Control, and Dynam-
ics, Vol. 24, No. 4, pp. 778-787, 2001.

Silva, R. A. C., Vilhena de Moraes, R., Zanardi, M. C. F. S., Um estudo da Li-
bracao Laplaciana., Ed. UNESP, Sao Paulo, 2012.

Silva, W. R., Zanardi, M. C. ; Formiga, J. K. S. ; Cabette, R. E. S. ; Stuchi, T.
J., Attitude stability analyses for small artificial satellites. Journal of Physics. Conference

Series (Print), Vol. 465, p. 012022-6, 2013,

60



Simo, C., FEstabilitat de sistemes hamiltonians. Memorias de la Real Academia de

Ciencias y Artes de Barcelona, Vol. 48, No. 7, pp.1-38, 1989.

Tzirti, S., Tsiganis, K., Varvoglis, H., Effect of 3rd-degree gravity harmonics and
Earth perturbations on lunar artificial satellite orbits. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol.
108, No. 4, pp. 389-404, 2010.

Vilhena de Moraes, R., Cabette, R. E. S;, Zanardi, M. C. F. S., Stuchi, T. J;
Formiga, J. K., Attitude Stability of Artificial Satellites Subject to Gravity Gradient
Torque. Celest. Mech. Dyn. Astron., Vol. 104, pp.337-353, 2009.

Voyatzis, G., Gkolias, I., Varvoglis, H., The dynamics of the elliptic Hill problem:
periodic orbits and stability regions. Celest. Mech. Dyn. Astr., Vol 112, 2012. DOI:
10.1007/s10569-011-9394-7.

Yokoyama, T., Santos, M. T., Gardin, G., and Winter, O.C., On The Orbits of the
Outer Satellites of Jupiter. Astronomy Astrophysics, Vol. 401, pp. 763-772, 2003.

Winter, O. C.; Vieira Neto, E., Distant stable direct orbits around the Moon. As-
tronomy Astrophysics, Vol. 393, pp. 661-671, 2002.

Winter, O. C.; Mourao, D. C.; Melo, C. F.; Macau, E. N.; Ferreira, J. L.; Carvalho, J. P.

S., Controlling the eccentricity of polar lunar orbits with low-thrust propulsion. Mathemat.

Problems in Engin., V. 2009, Article ID 159287, 10 pgs doi:10.1155/2009/159287, 2009.

61



Apéndice A

Funcoes Perturbadoras

As perturbacoes que foram consideradas nas simulagoes numéricas foram:

Perturbagao devido ao harmonico J, (achatamento dos polos do satélite natural):

(Rp2) = _}16171 <(_12_—i_€23;€/3 ) (A.1)

Perturbacao devido ao harmonico J3 (deformagao em forma de péra do satélite natural):

(Rys) = — g eean sen(i)<(1—f :2 ;8/22 ())sen(g) (A.2)

com n sendo o movimento médio do satélite artificial. Os parametros €; e €5 sao dados por:

61 = JoRy? (A.3)

€y = J3RM3 (A4)

onde R); é o raio médio do corpo central.

i) Perturbagao devida ao terceiro corpo em orbita circular: (R%)
c 15 2 2
<R 2> = 3_2np a (AC+Bc+Cch+Ec+Fc) (A5)
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com

A, = e*(cos(i) + 1) cos(2g + 2h — 20,,)
B, = ¢*(cos(i) — 1)* cos(2g — 2h + 20,,)
C =~ eos(i) ~ 1)( + )
D, = (cos(i) + 1) cos(2h — 20,)
E, = 2e*(1 — cos?(i)) cos(2g)
6 o

F,= g(e + %)(—% + cos?(i))

(A.6)

(A7)

(A.8)

(A.10)

(A.11)

o subscrito (c¢) identifica que cada termo estéa relacionado ao modelo com um perturbador em

orbita circular.

ii) Perturbacgao devida ao terceiro corpo em Orbita eliptica:

2.2
np~a

(Rf) = o575 —73130(Aep + Bep + Cep) — 54ey(Dep + Eep + Fop + Gep)

32(ep2 — 1)

_81€p2(Hep + Iep + Jep + Kep + Lep)]

com
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(A.12)



1
Aey = —5€%((cos(i) — 1)° cos(2g — 2k + 2q, + 20,)

+(cos(i) + 1)* cos(2g + 2h — 2g, — 20,)]

2+ 3e?
5

Bep:(

C., = €*[cos?(i) — 1] cos(2g)

D, = —362[(C08(i) — 1)*cos(2h — €, — 2g, — 29)

36
+(cos(i) + 1)* cos(2h — £, — 2g, + 2g)]

E., = %eQ[(cos(z’) —1)? cos (30, + 2g, — 2h + 2g)
+(cos(@) + 1)* cos(3€, + 2g, — 2h — 2g)]
2 + 3e?
Fo,=( —g8 ¢ )(cos*(i) — 1)[cos(—2g, + 2h — €,) — T cos(—3(, — 2g, + 2h)]

2 + 3e?
9

Gep = 262(1 — cos?(i))[cos(2g — l,) + cos(2g + £,)] + (

H,, = 5—262[(008(2') —1)% cos(2h — 2g, — 44, — 2g)

+(cos(i) + 1)* cos(2h — 2g, — 4€, + 2g)]

25
I, = — = ¢*((cos(i) — 1)* cos(2h — 2g, — 24, — 29)

+(cos(i) + 1)* cos(2h — 2g, — 20, +2g)]
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)[(cos®(i) — 1) cos(2h — 2g, — 20,) + % — cos?(1)]

(A.13)

(A.14)

(A.15)

(A.16)

(A.17)

(A.18)

)(3cos®(i) — 1) cos(£,) (A.19)

(A.20)

(A.21)



2 4 3e?

Jep = ( 5 )(cos®(i) — 1)[11 cos(2h — 2g, — 20,)
—17cos(2h — 2g, — 44,)] (A.22)
K., = 262(1 — cos?(i))[cos(2g — 20,) + cos(2g + 20,)] (A.23)
L., = (2 +93€ )(3cos®(i) — 1)[cos(26,) — 1] + 262(COS2(i) — 1) cos(2g) (A.24)

onde subscrito (ep) identifica que cada termo esta relacionado ao modelo com um perturbador

em orbita eliptica planar.

iii) Perturbagao devida ao terceiro corpo em 6rbita eliptica e inclinada: (R™,)

2
(i) = —3;’:?{(@2 P2 (02 )

—2e, cos(fy) + 3(a® + 32)[% + cos(€,) + g cos(20,)]e,?} (A.25)

com

o = {cos(g) cos(h — h,) — sen(g) cos(i)sen(h — hy)} cos(g, + fp)
+{sen(g)sen(i)sen(i,) + cos(g) cos(i,)sen(h — h,)

+sen(g) cos(i) cos(ip) cos(h — hy,) }sen(g, + f,) (A.26)

p = {cos(g)sen(i)sen(i,) — sen(g) cos(i,)sen(h — hy,)
+cos(g) cos(7) cos(ip) cos(h — hy) }sen(g, + fp)

—{sen(g) cos(h — hy) + cos(g) cos(i)sen(h — hy,)} cos(g, + f,) (A.27)
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sen(g, + fp) = sen(g, + £p) + eplsen(g, + 2(,) — sen(g,)] +
2

+%[9(sen(gp +3¢0,) — sen(gp +4,)) +2 Cos(gp)sen(ép)] + O(ep?’) (A.28)

cos(g, + fp) = cos(g, + €p) + 6p[cos(gp +20,) — Cos(gp)] +
2

+ L [9(cos(g, + 36,) — cos(g, + £,)) — 2sen(g,)sen((,)] + O(e,”) (A.29)
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