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RESUMO

Na atualidade, as pesquisas para o conhecimento do nosso sistema solar
continuam em andamento. Desta forma, em 1 de julho de 2004, a espac¢o nave
Cassini-Huygens entrou em Orbita ao redor de Saturno. Em janeiro de 2005, a
sonda Huygens enviou diversas informac¢des da maior das luas de Saturno,
denominada Titd. Em 19 de janeiro de 2006 acontece o lancamento do satélite
New Horizons a Plutdo e Caronte. A exploracédo do sistema solar pela NASA
considera uma missédo a Netuno como uma das suas prioridades entre os anos
2008-2013. De forma similar a missdo Cassini-Huygens, aqui uma missao
completa a Netuno e Tritdo é proposta. Este trabalho mostra diversas opcoes
para a missao, com o objetivo de encontrar um compromisso entre o DV e o
tempo de voo a Netuno. Além disso, Netuno é de interesse cientifico pela sua
turbulenta atmosfera e pela presenca da maior das suas luas denominada
Tritdo. TritAo é particularmente interessante pelo seu tamanho, o qual é
comparavel a Plutdo e Caronte, sua Orbita retrograda e a sua significancia na
cosmologia do sistema solar. Além disso, determinamos as bases dinamicas de
um veiculo espacial no sistema de Netuno, analisando principalmente os
efeitos do achatamento e da perturbacéao de Tritdo, estudando numericamente
as regides estaveis onde o veiculo espacial pode sobreviver.






STUDY OF THE THIRD BODY PERTURBATION AND THE PLANET'S
OBLATENESSES IN THE DYNAMICS OF A SPACECRAFT: NEPTUNE-
TRITON CASE

ABSTRACT

At the present time the search for the knowledge of our solar system continues
effective. So, in July 1st, 2004, the international Cassini-Huygens Mission
spacecraft entered into orbit around the planet Saturn. In Jnuary, 2005, it
sends data from the Huygens probe, which is on Saturn's largest moon, Titan.
On January 19, 2006, occurred the launch of the New Horizons spacecraft to
Pluto and Charon. NASA's Solar System Exploration theme listed a Neptune
mission as one of its top priorities for the mid-term (2008-2013). In a similar way
to the Cassini-Huygens Mission, here a complete mission to Neptune and Triton
is proposed. This work shows several schemes for the mission in order to find a
good compromise between the DV and time of flight to Neptune. Neptune is
scientifically a very interesting object because of its turbulent atmosphere and
the presence of the large moon Triton. Triton is particularly interesting because
of its size, retrograde orbit, and the insight into Solar System cosmogony to be
gained through its comparative relationship with Pluto and Charon. Then, we
study the basic dynamics of a spacecraft in the Neptune System, analyzing the
main effects of the oblateness and the Triton’s disturbing. We also gudied
numerically the stable regions where the spacecraft can survive.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

1.1 Histoérico

O inicio da exploracéo espacial remonta aos primeiros voos dos baldes (1912)
que descobririam os raios césmicos. Em 1946, o foguete NRL (Naval Research
Laboratory) V-1, fez observactes do espectro ultravioleta do Sol. O Sputnik 1
(URSS), em 1957, se converteria no primeiro satélite artificial da Terra. Em
1958, o Explorer Il (EUA) descobriria o cinturdo de radiacédo ao redor da Terra.
A exploragdo do nosso sistema solar comegou em 1959, com as naves
soviéticas Luna 1, 2 e 3 e a norte-americana Pioneer 4, que foram até a Lua. A
exploracdo do sistema solar continuou na década de 60, com as séries Mariner
(EUA) a Vénus, Marte e Mercurio. Apos isso, tivemos a Zond soviética e as
séries norteamericanas Ranger, Lunar Orbiter, Surveyor e Apollo até a Lua,

além das missoes soviéticas Venera a Vénus.

A exploracdo dos planetas jovianos comecou com as naves americanas
Pioneer 10, em 1972, que foi até Jupiter, seguida pela Pioneer 11 em 1973 que
teve um vbo de passagem por Jupiter e Saturno. As visitas aos planetas do
nosso sistema solar continuaram com a Viking, em 1975, que foi até Marte. A
Voyager 1 foi para Jupiter e Saturno e a Voyager 2 para Jupiter, Saturno,
Urano e Netuno, sendo ambas lancadas em 1977. Em 1978, a Pioneer 12 e 13
orbitaram Vénus. Missdes para o estudo de corpos menores do nosso sistema
solar foram a ISEE-3 (International Sun Earth Explorer), para o estudo do
cometa Giacobini—Zinner em 1978, e as Vega 1 e 2 (URSS) para o estudo do
cometa Halley, as quais também sobrevoaram Vénus. A nave Giotto (ESA) e
as japonesas Sakigake e Suisei investigam o cometa Halley em 1985. As
soviéticas Fobos foram lancadas para Marte em 1988, e a Galileo (EUA e ESA)

foi lancada em 1989 para Japiter com encontros com os asteréides Gaspra e
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Ida. Magalhaes visitou Vénus em 1989, e a japonesa Hiten foi a Lua em 1990.
A missao Ulisses (EUA e ESA) foi lancada em 1990 e sobrevoou Jupiter antes

de posicionar-se em oOrbita polar ao redor do Sol.

Depois disso, Clementine (EUA) orbitou a Lua em 1994. Em 1996 a NEAR
(Near Earth Asteroid Rendezvous) foi ao encontro dos asteréides Manthylda e
Eros. A Mars Global Surveyor e a Pathfinder, ambas dos EUA, foram lancadas
em 1996 para Marte. Em 1997 a missao conjunta da NASA e da ESA
Cassini/Huygens teve como objetivo estudar o sistema de Saturno e das suas
luas geladas, em especial Titd. A missdo consistiu do satélite Cassini (NASA) e
da sonda Huygens (ESA), que foi deixada na atmosfera de Titd. A nave norte-
americana Lunar Prospector foi lancada em 1998 para estudar a Lua. O satélite
japonés Nozomi foi enviado a Marte em 1998. Em 1999, a missao norte-
americana Stardust foi enviada com o objetivo de coletar amostras do cometa
81P/Wild2. Entre algumas das missdes dos Ultimos anos tivemos a misséo
Messenger (NASA) lancada no 2004 a Mercurio, Deep Impact (NASA) ao
cometa Tempel (2005), Venus Express (ESA) em 2005 a Vénus, e no presente
ano 2006 a missdo New Horizons a Plutdo e Caronte. Porém, o conhecimento

e exploracdo do nosso sistema solar ainda estd andamento.

No entanto, os desvios que experimentam as orbitas dos corpos celestes séo
devidos as perturbacbes orbitais. Estas forcas de perturbagdo incluem os
efeitos do achatamento dos corpos, as atragbes gravitacionais de outros
corpos, o arrasto atmosférico, a pressao de radiacao solar, efeitos das marés,

etc.

Um fenbmeno que tem um efeito dominante na evolucdo dos sistemas
planetarios é o denominado efeito da maré, devido aos fendbmenos de
dissipacdo de energia e intercambio de momento angular entre o satélite e o
planeta. Desta forma, as marés sdo responsaveis por severas e complicadas
mudancas na fisica do sistema. O fendmeno das marés nao é facil de modelar,

devido principalmente a que os modelos precisam de alguns parametros cujos
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valores ndo sdo bem conhecidos (por exemplo precisam de informacdes da
distribuicdo de densidade interna). No entanto, uma das caracteristicas que

ressalta nos efeitos das marés é a grande escala de tempo envolvida.

O efeito mais significativo da maré € a variagdo secular do semi-eixo maior do
satélite. Como consequéncia desta variacdo, o movimento médio do satélite
varre varios valores em um certo intervalo de tempo. No entanto, se um
sistema de satélites estd sobre a acdo desta forca dissipativa, muitas
possibilidades de ressonancias podem acontecer entre eles. As situacdes mais
comuns sdo as ressonancias orbitais entre os movimentos meédios dos
satélites. Os casos mais significativos sado para os planetas maiores, onde dois

ou mais satélites podem estar envolvidos nestas ressonancias.

Devido ao efeito das marés mencionado anteriormente, é conhecido que Tritdo
esta espiralando em direcdo a Netuno, podendo enfrentar diversas
ressonancias seculares no futuro. Além disso, Tritdo é retrégrado e apresenta
uma Orbita altamente inclinada. No entanto, o sistema de Netuno mostra que 0s
pequenos satélites interiores sobreviveram aos efeitos perturbativos de Netuno
e Tritdo, ou seja, dessa evolucdo o principal resultado é a presenca estavel dos
anéis de Netuno.

1.2 Apresentacdo do Problema e Revisao Bibliogréafica
1.2.1 Apresentacao do Problema

Uma missédo para o sistema de Netuno aparece na lista de prioridades da
NASA, na metade do periodo 2008-2013 (Hammel et al 2002). Desta forma, a
missao permitira obter diversas informacdes do sistema de Netuno, permitindo

assim entender possiveis sistemas extra-solares similares.

Para atingir com sucesso a missao devemos considerar as diversas opcoes de
transferéncia de um veiculo espacial para Netuno. Além disso, todas as

transferéncias devem ser analisadas em termos do minimo consumo de
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combustivel (relacionado ao minimo DV). Desta forma, para a missao, existe

um compromisso entre DV e o tempo de v6o a Netuno.

Swenson (1992) propde uma missdo a Netuno utilizando manobras
gravitacionalmente assistidas com a Terra e Jupiter, considerando multiplas
manobras assistidas com a gravidade com Vénus (VVEJGA). Além disso,

considera uma combinagdo com manobras propulsivas.

A presenca do terceiro corpo resulta em uma perturbacdo dos satélites,
naturais ou artificiais. Um dos primeiros trabalhos nesse campo foi
desenvolvido por Kozai (1959), que mostrou a possibilidade de reducdes
drasticas no tempo de vida orbital devido a atracdo Lua-Sol sobre satélites

artificiais com orbitas altamente excéntricas.

Do ponto de vista da dindmica do sistema de Netuno, devido aos efeitos das
mares, Tritdo esta em queda e no futuro seu movimento médio entrard em
sucessivas ressonancias com os satélites mais internos de Netuno. Os satélites

internos sdo afetados principalmente pelo achatamento do planeta.

Yokoyama (2002), atraves de diversas simula¢cdes, mostrou que a variagao do
equador de Netuno devida a aproximacéo de Tritdo é minima. No entanto, 0s
efeitos das marés para tempos de grandeza curtos (50 a 100 anos) ndo séao

importantes, ja que o efeito secular da maré tem um periodo muito longo.

Assim, um dos problemas que temos de enfrentar é encontrar as diversas
trajetérias que nos permitam atingir Netuno com o minimo consumo de
combustivel. Analisaremos também os efeitos de Netuno e Tritdo na Orbita de
um veiculo espacial. Esse estudo pode ser ampliado a pequenos corpos que

orbitam o sistema de Netuno.

1.2.2 Revisao Bibliogréfica

Na presente reviséo bibliografica mostraremos alguns trabalhos desenvolvidos

no referente as trajetorias interplanetarias e a dinamica do sistema de Netuno.
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Entre os primeiros trabalhos que abordam os problemas das missdes
interplanetérias, temos o estudo feito por Hollister e Prussing (1966), os quais
propdem uma transferéncia a Marte através de Vénus, analisando as diversas
vantagens da manobra assistida com a gravidade durante o encontro com
Vénus. Um dos trabalhos pioneiros no seu tempo, no sentido de que teve a
visdo de fazer um “tour” por uma série de planetas do nosso sistema solar
utilizando os conceitos de manobra assistida pela gravidade, foi o trabalho de
Flandro (1966), o qual planeja uma missédo ao sistema solar exterior utilizando
a energia obtida do campo gravitacional de Jupiter. O seu objetivo principal é
fazer com que o veiculo espacial ganhe energia nos encontros planetarios.
Desta forma, os planetas intermediarios aparecem como campos de forca que
se movem com respeito ao sistema de coordenadas heliocéntricas inerciais.
Assim, o trabalho é feito sobre o veiculo espacial e sua energia pode aumentar

ou diminuir, dependendo da geometria do encontro.

Em plena década de setenta, na qual se da inicio aos v6os ao sistema solar
exterior (Pioneer 10 a Jupiter, Pioneer 11 a Jupiter e Saturno, Voyager 2 a
Japiter, Saturno, Urano, Netuno, Voyager 1 a Jupiter e Saturno). D’amario et al
(1981) desenvolve diversas técnicas para minimizar o DV total para diversas
trajetorias interplanetarias. Essas técnicas foram aplicadas com sucesso ha
misséo Galileo (1989).

Em 1978 foi lancado o ISEE-3 (International Sun Earth Explorer) com a missao
de estudar os ventos solares e os raios cdésmicos, o qual ficou no ponto Ly do
sistema Sol-Terra. Quando proximo ao final da sua missdo e com uma
guantidade limitada de combustivel foi renomeado como ICE (International
Comet Explorer) e teve a misséo de pesquisar o cometa Giacobini-Zinner. Para
isso utilizou diversas manobras assistidas com a gravidade, mudando sua
trajetoria para encontrar a cauda do cometa em 11 de setembro de 1985. O
trabalho de Farquhar, Muhonen e Church (1985) apresenta uma discussao dos
conceitos das manobras assistidas com a gravidade, assim como as suas

aplicacbes a missédo ISEE-3/ICE. O trabalho de Muhonen, Davis e Dunham
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(1985) expbem uma série de manobras alternativas para a trajetoria de escape

do ISEE-3 e mostra diversas solucdes disponiveis.

Striepe e Braun (1991) analisam miss6es a Marte utilizando a técnica de
manobras assistidas pela gravidade com Vénus. Para certas orientacdes dos
planetas incorpora manobras propulsivas. Peralta e Flanagan (1995) planejam
as trajetorias interplanetarias da missédo Cassini (lancado em 15/10/1997). Essa
missdo tem como objetivo estudar o sistema saturniano. Assim, a trajetéria
assistida pela gravidade com Vénus—Vénus—Terra—Jupiter fornece a energia

necessaria para atingir Saturno.

Um dos trabalhos que propde a utilizacédo da atmosfera planetaria para os voos
interplanetarios € desenvolvido por Sims et al (1995), o qual analisa as
trajetérias aero-gravitacionalmente assistidas aos planetas exteriores. Este tipo
de manobra pode reduzir os requisitos na energia de lancamento e no tempo
de vbo. Analisando o desenvolvimento de uma missdo futura a Japiter,
Saturno, Urano, Netuno e Plutdo usando a atmosfera de Vénus e/ou Marte

para a assisténcia aero-gravitacional.

Sims, Staugler, e Longuski (1997), analisam uma série de trajetdrias para
Plutdo usando manobras assistidas pela gravidade com Japiter. Também
analisam as manobras assistidas pela gravidade com Marte em conjungdao com
multiplas manobras assistidas com Vénus. Analisa também as possibilidades
de diversos sobrevdos aos asterdides. Sukhanov (1999) analisa uma missao
ao Sol, mediante manobras assistidas pela gravidade nos planetas interiores.
Considera manobras assistidas pela gravidade na Terra, Marte, e Vénus para
se aproximar do Sol, considerando certas vantagens no consumo de

combustivel com respeito & manobra assistida por Jupiter.

Com respeito a analise da perturbacdo do terceiro corpo e a dinamica do
sistema de Netuno, diversos estudos foram desenvolvidos. Kozai (1959)
desenvolveu os termos seculares principais e de longo periodo da funcao

perturbadora devido a atracdo gravitacional Lua-Sol em termos dos elementos
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orbitais do satélite, do Sol e da Lua. Kaula (1962) obteve os termos da funcdo
perturbadora para a perturbacédo lunisolar, utilizando elementos equatoriais

paraaluae o Sol.

Posteriormente, Giacaglia (1970) apresenta uma teoria semi-analitica para o
movimento de um satélite com respeito a Lua, incluindo as for¢as gravitacionais
da Lua, Terra, Sol e a ndo esfericidade do campo gravitacional da Lua. Além
disso, o0 mesmo Giacaglia (1973) obteve a funcdo perturbadora para a
perturbacdo da Lua usando elementos eclipticos para a Lua e elementos
equatoriais para o satélite. Foram calculados termos seculares de longo e de
curto periodo e eles foram expressos de forma fechada. Em outro trabalho,
Kozai (1973) desenvolveu um método alternativo para o calculo das
perturbacdes lunisolares. A funcédo perturbadora foi expressa em termos dos
elementos orbitais do satélite e das coordenadas geocéntricas do Sol e da Lua.
Os termos seculares e de longo periodo sdo obtidos por integracdo numérica e

os de curto periodo sao obtidos analiticamente.

Estudos sobre a dindmica do sistema de Netuno s&o apresentados no trabalho
de Chyba et al (1989), que estuda a evolucao de Tritdo, o qual esta espiralando
em direcdo ao planeta devido aos efeitos das marés com Netuno. O trabalho
mostra a possibilidade de Tritdo atingir o limite de Roche, e também o fato de
gue Tritdo possivelmente sempre esteve em Orbita retrégrada. Goldreich et al
(1989) faz uma andlise dos efeitos da evolucdo das marés na o6rbita de Tritdo.
Apresenta a hipotese de que Tritdo foi capturado a partir de uma Orbita
heliocéntrica. No entanto, argumenta que os efeitos das marés de Netuno
sobre Tritdo conduziram ao estado atual, onde Tritdo perturba fortemente

Nereida, assim como também os outros satélites de Netuno.

Antes da chegada da Voyager 2 a Netuno (25/08/1989), existiam uma série de
controvérsias com respeito a presenca de anéis e de outras luas (até entdo s6
eram conhecidas Tritdo e Nereida) no sistema de Netuno. A possibilidade dos

anéis estarem inclinados entre (® a 15°% 165° a 180° ou préximos a 90°, foi
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sugerida no estudo de Dobrovolskis (1980). No entanto, Borderies (1989)
confirmou as bases tedricas para a existéncia de anéis polares. Ambos,
Dobrovolskis (1980) e Borderies (1989), argumentaram que 0s anéis podem
ser estaveis na presenca de fendbmenos de dissipacdo de energia entre as
particulas (Dobrovolski et al. 1989a). No trabalho de Dobrovolskis et al (1989b),
mediante métodos analiticos e numéricos, foi provado que Netuno poderia ter
anéis polares. No entanto, a Voyager 2 ndo encontrou anéis polares ao redor

de Netuno, ficando descartada essa hipoétese.

A Voyager 2 descobriu seis novos satélites internos de Netuno. O trabalho de
Owen, Vaughan e Synnott (1991) apresenta os elementos orbitais desses
pequenos satélites. Estes pequenos satélites tiveram a designacao temporaria
da IAU de 1989N1 a 1989N6. Foram renomeados posteriormente como
Proteus, Larissa, Despina, Galatea, Thalassa, Naiada e os anéis foram
denominados como Le Verrier e Adams e posteriormente encontrados Galle,
Lassell, e Arago. Através da analise das informacfGes da Voyager 2, Porco
(1991) concluiu que a dinamica dos arcos (Liberty, Equality, Fraternity, e
Courage que formam parte do anel Adams) podem ser explicadas pelas
perturbacbes de Galatea. Foryta e Sicardy (1996) estudaram os efeitos de um
pequeno satélite (Galatea) sobre as particulas dos arcos que formam parte do

anel Adams.
1.3 Organizagéo do Trabalho
O presente trabalho apresenta os seguintes items gerais.

1. Missao a Netuno e Tritdo.

2. Efeitos da dinamica de Netuno e Tritdo no veiculo espacial.

A seguir discutiremos brevemente cada um dos tépicos a serem investigados.

1.3.1 Missao a Netuno e Tritao

Esta missao foi dividida nos pontos mostrados abaixo.
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1.3.1.1.- Transferéncia da Terra a Netuno: No desenvolvimento das trajetorias

foram consideradas as seguintes possibilidades:

Transferéncia direta Terra-Netuno.

Transferéncia Terra-Jupiter-Netuno.
Transferéncia Terra-Saturno-Netuno.
Transferéncia Terra-Jupiter-Saturno-Netuno.
Transferéncia Terra-Vénus-Terra-Jupiter-Netuno.

Transferéncia Terra-Vénus-Terra-Jupiter-Saturno-Netuno.

Dois importantes parametros, a velocidade caracteristica DV e a velocidade no
infinito W préximo de Netuno, serdo obtidos como funcdo do tempo de voo.
Esses dois parametros determinam o consumo de combustivel para a
transferéncia e o impulso necessario para a captura nas proximidades de
Netuno. Seréo consideradas as datas 6timas entre os anos 2008-2020. O item

1.3.1.1 sera analisado no capitulo 2.

1.3.1.2.- Aproximacdo a Tritho: Na missdo em estudo, através de diversas
manobras, o veiculo espacial pode ser colocado em orbita ao redor de Tritdo.
Analisaremos duas possibilidades: As manobras que visam fazer do veiculo
espacial um satélite de Tritdo e a transferéncia direta a Tritdo. No capitulo 3

estudaremos as manobras mencionadas neste item.

1.3.2 Efeitos da Dindmica de Netuno e Tritdo no Veiculo Espacial.

1.3.2.1.- Estudo do movimento de um veiculo espacial ao redor de Netuno: A
dindmica considerara os efeitos do achatamento de Netuno e a perturbacao de
Tritdo. Analisaremos a estabilidade das orbitas ao redor de Netuno, que pode
ser estendida a particulas que denominaremos de clones. O item 1.3.2 sera
estudado nos capitulos 4, 5 e 6. No capitulo 7, faremos uma breve introducéo

ao estudo da captura gravitacional por Tritao.
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CAPITULO 2

MISSAO A NETUNO

2.1 Generalidades

A técnica das manobras assistidas pela gravidade como um meio para realizar
a exploragédo de planetas foi exemplificado pelas missdes Voyager, Galileo,
Cassini etc. Assim, em 20 de agosto de 1977, a Voyager 2 foi lancada para a
exploragdo do nosso sistema solar exterior. Em 25 de agosto de 1989
sobrevoou Netuno, sendo a missdo um sucesso no desenvolvimento de
trajetorias interplanetarias. O estudo da misséo interplanetaria permite
considerar os diversos campos gravitacionais dos planetas como restritos as
suas respectivas esferas de influéncia. A trajetéria interplanetaria do veiculo
espacial é representada por uma série de segmentos de movimento kepleriano
nao perturbado nas esferas de influéncia dos diversos corpos celestes. Desta
forma, a trajetoria passa da esfera de influéncia do Sol as esferas de influéncia
dos planetas e vice-versa. Analises dos voos interplanetarios mediante a
técnica das manobras assistidas pela gravidade sdo conhecidas e podem ser
aplicadas quando o veiculo espacial passa de um corpo celeste a outro. Esta
manobra fornece uma mudanca na energia heliocéntrica do veiculo espacial, o
gual pode reduzir a quantidade de propelente necessaria para atingir a misséao

interplanetaria.

2.2 Modelo

Como foi apresentado na secdo 1.3.1.1, estamos interessados nas diversas
opcdes de transferéncia da Terra a Netuno. Para atingir com sucesso a missao,
usamos a gravidade dos planetas, através das manobras assistidas. Assim,

para encontrar as trajetérias interplanetarias, utilizamos o método “patched
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conics”, o qual considera as passagens pelas esferas de influéncia dos
planetas, e as transferéncias como heliocéntricas, sendo as perturbacées na
esfera de influéncia despreziveis. A aproximacao “patched conics” considera a

trajetoria como sendo constituida de uma série de conicas interligadas.

2.2.1 Aproximacao pelas orbitas interligadas(patched-conic).

O voo interplanetario do veiculo espacial utiliza muito do seu tempo de véo
movendo-se no campo gravitacional do Sol. Apenas por breves periodos de
tempo, comparado com a duracdo total da misséo, a trajetoria do veiculo &
dominada pelo campo gravitacional do planeta de partida, sobrevoo e chegada.
As perturbacdes causadas pelos outros planetas enquanto o veiculo espacial
segue seu caminho heliocéntrico € desprezada. Assim sendo, através do uso
das orbitas interligadas, podemos obter uma boa estimativa do consumo de

combustivel.

A aproximacdao “patched-conic” nos permite ignorar a influéncia gravitacional do
Sol no veiculo espacial quando este se encontra proximo de um planeta. Se
mudamos para um sistema de referencia heliocéntrico, podemos determinar a
velocidade do veiculo espacial relativa ao Sol e a consequente Orbita

heliocéntrica. O mesmo processo é seguido de forma inversa, quando

chegamos a esfera de influéncia do planeta alvo.

2.2.2 Assisténcia Gravitacional

Uma conseqiéncia importante de um veiculo espacial ingressar na esfera de
influéncia de um planeta € a possibilidade de ganhar ou perder energia. O
ganho ou perda de energia € causado pela rotacdo do vetor velocidade do
veiculo espacial devido a influéncia do campo gravitacional. Isto €, o campo
gravitacional do planeta gira o vetor velocidade relativa do veiculo espacial (em

direcdo ao movimento do planeta). O vetor velocidade de saida da esfera de
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influéncia com respeito ao corpo fixo é diferente do vetor velocidade de entrada
a esfera de influéncia, o qual fornece uma variacdo na energia. Outra grandeza
importante é a velocidade do veiculo espacial no infinito Vi, que é velocidade

antes e depois de passar pela esfera de influéncia do planeta.

Considerando o véo de um veiculo espacial através da esfera de influéncia de

um planeta (Fig. 2.1), designaremos V, e V, os vetores velocidade no infinito

do veiculo espacial com relacdo ao planeta, ao entrar e sair da esfera de
influéncia. As velocidades heliocéntricas do veiculo espacial, quando entra e

sai da esfera de influéncia do planeta, séo:

I

cl

V=
e

- K

(2.1)

!

+
+

<l

¥

Onde u é a velocidade do planeta com relagdo ao Sol. O tempo de véo na
esfera de influéncia € assumido pequeno quando comparado ao periodo orbital
do planeta. Sendo assim, a velocidade do planeta u é aproximadamente a
mesma para a entrada e para a saida. O sobrevbo do planeta muda a

velocidade do veiculo espacial, conforme:

DV =V-V=V, -V, (2.2)

Essa passagem produz um impulso na trajetdria do veiculo espacial, que é

denominado de assisténcia por gravidade.
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influéncia

FIGURA 2.1 — Geometria da manobra assistida pela gravidade.
2.2.3 V060 na Esferade Influéncia de um Planeta

Considere o0 voo entre trés planetas (Fig 2.2) com constantes gravitacionais
my,m,m,. O vOo inicia no planeta de massa m,, e posi¢cdo T, , no tempo t,
fazendo uma manobra assistida com a gravidade do planeta de massa m, e
posicdo 1, , no tempo t,, e vai até o planeta destino de massa m,, e posi¢ao
I, , ho tempo t,. Duas partes da trajetéria do veiculo espacial (f, a I, em t, -
t,eder, ar, emt,-t, ), podem ser encontradas pelas solugdes do problema

de Lambert (Battin 1987). Estas solu¢cdes determinam \7¥ e \7'¥ (na esfera de

influéncia do planeta 1).
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FIGURA 2.2 — Vb0 entre trés planetas com constantes gravitacionais ny, m, n.

O angulo de giro (a') pode ser determinado a partir de:

cosa'= ﬁ (2.3)
¥V¥

Podemos considerar que os vetores velocidade no infinito se movem ao longo
de superficies paralelas (Fig. 2.3), sendo o raio da esfera de influéncia menor
gue a distancia heliocéntrica, considerando que o veiculo espacial pode entrar
ou sair em algum ponto da superficie sem mudanca drastica na trajetéria

heliocéntrica.
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adeinfluéncia

FIGURA 2.3 — Vetores velocidade no infinito.

O angulo de giro pode ser expressado de outra forma como:

senf= 1 (2.4)
e2g 1+ RpVy
my
Assim sendo, a distancia do periapside na trajetoria € dada por:

& 0
mé 1 %

Ry = —5———- 17 (2.5)
Vg G a6 ~
¢csenc—+ -
& €29 g

Onde R é a distancia minima a qual o veiculo espacial pode se aproximar do
planeta (Rp = raio do planeta + altitude da atmosfera + distéancia de segurancga),
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sendo R, ¥ R. A manobra assistida pela gravidade é possivel quando

aa'o 1
seng+£ —————
e2g 1+ R Vy
m

2.2.4 Formulagcdo do problema de otimizacdo para transferéncias

envolvendo varios planetas

Consideramos uma transferéncia que passa por “n” planetas. Depois que a

trajetéria do veiculo espacial é encontrada pelas solugbes do problema de

Lambert, o DV total pode ser encontrado por DV =§ DV, sendo: DV, o
=0

impulso de langamento, DV, o impulso na esfera de influéncia do j-ésimo
planeta, DV, o impulso de frenagem. O problema de otimizacdo € encontrar:

DV, = mtin DV . Assim:

t,, I, : tempo de lancamento e posicao do planeta de partida no tempo t, .

. Jésima manobra assistida e posicdo do jésimo planeta no tempo t,
(4=1,...,n-1).

t

I, : tempo de chegada ao planeta final e posi¢éo do planeta no tempo t,,.

Sendo
t= {to,tl, ............... tn}. O problema de otimizacao é solucionado por:
DV,, =min DV (2.6)
t
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2.3 Transferéncias da Terra a Netuno

O veiculo espacial pode realizar diversas manobras assistidas pela gravidade.
Terra e Vénus sado os planetas interiores que tém o maior campo gravitacional.
No entanto, entre os planetas externos, Jupiter e Saturno mostram otimas
contribuicbes para os voos a Netuno, devido a energia obtida durante as
aproximagOes a esses planetas. Mas, ao se aproximar de Netuno, o veiculo
espacial precisa ter um valor baixo da velocidade no infinito para facilitar a
frenagem e captura pelo planeta. Consideraremos as datas oOtimas de
lancamento no intervalo 2008 — 2020, com o objetivo de aplicar nossos
resultados a uma possivel misséo futura. Analisaremos as seguintes opcoes de

transferéncia (Solérzano et al, 2006a):

- Transferéncia direta Terra a Netuno (EN).

- Transferéncia Terra - Jupiter - Netuno (EJN).

- Transferéncia Terra - Saturno - Netuno (ESN).

- Transferéncia Terra - Jupiter - Saturno - Netuno (EJSN).

- Transferéncia Terra - Vénus - Terra - Jupiter - Netuno (EVEJN).

- Transferéncia Terra - Vénus - Terra - Jupiter - Saturno - Netuno (EVEJSN).

Vemos na Tabela 2.1 que o DV minimo € 6.507 km/s para a opcdo EJN. O
tempo total de vbo é de 12 anos, com uma altitude de lancamento da Terra de
0.2x10° km e uma aproximacédo a Netuno de 1.2x10° km. A velocidade no
infinito do veiculo espacial, ao se aproximar de Netuno, é 11.728 km/s. Uma
outra opcdo com um valor baixo de DV € EVEJN. No entanto, a velocidade no

infinito préxima de Netuno é maior que a opcdo EJN, o que aumenta 0s custos
de frenagem.



FIGURA 2.4 — Configuracdo dos planetas e trajetdrias de transferéncia para

a opcao EJN, com lancamento em 2018.

Tabela 2.1 - Opcdes de transferéncias o6timas para um tempo de véo de 12

anos
Opcéao de Data de Vy em DV total
transferéncia| lancamento Netuno (km/s)
(km/s)
EN 13/04/2012 9.436 8.992
EJN 14/01/2018 11.728 6.507
ESN 13/02/2016 12.535 7.775
EJSN 18/11/2015 15.757 6.719
EVEJN 24/08/2016 14.578 6.646
EVEJSN 09/06/2015 17.275 7.206

As Figuras 2.4 e 2.5 mostram as diversas configuracbes dos planetas,

projetadas sobre o plano da ecliptica, para as opc¢des de transferéncia EJN e



EVEJN. A Figura 2.6 mostra a configuracdo planetaria e a trajetéria de

transferéncia sobre o plano da ecliptica para o esquema EVEJSN.

FIGURA 2.5 — Configuracao dos planetas e trajetéria de transferéncia para a op¢ao

EVEJN, com langamento no ano 2016.

Tabela 2.2 - Datas 6timas de lancamento para as diversas opc¢des de

transferéncia

Opcéao de Data 6tima de Vy em DV total

transferéncia| lancamento Netuno (km/s)
(km/s)

EN 09/04/2009 6.258 8.691
EJN 13/01/2018 7.050 6.367
ESN 17/01/2014 7.468 7.273
EJSN 26/11/2015 4.124 6.428
EVEJIN 28/05/2013 3.748 5.642
EVEJSN 30/05/2015 5.083 5.441
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A Tabela 2.2 mostra as datas de lancamento Otimas para as diversas
transferéncias. O DV minimo € 5.441 km/s para a op¢do EVEJSN, sendo o
tempo total de v6o de 23.69 anos, com uma altitude de lancamento da Terra de
0.2x10%km e uma altitude em Netuno de 1.2x10°km. A velocidade no infinito do

veiculo espacial ao se aproximar a Netuno é de 5.083 km/s.

A opcdo EVEJN tem menor velocidade no infinito préxima de Netuno, no valor

de 3.748 km/s para um tempo de transferéncia 6timo de 29.95 anos.

FIGURA 2.6 — Configuracéo planetéaria e trajetéria de transferéncia para a opcao
EVEJSN, com langcamento em 2015.

A Figura 2.7a mostra as diversas opcoes de transferéncia da Terra a Netuno
para diversas datas. As datas que fornecem 0S menores consumos Sao
mostradas na Figura 2.7b. Assim, as op¢cbes EJN, EJSN, EVEJN, e EVEJSN
sdo mais aceitaveis do ponto de vista do consumo de combustivel, se a
duracao da transferéncia é limitada em 12 anos. Para tempos de transferéncia
maiores que 13.8 anos, a opcdo EVEJSN é 6tima em termos de minimo DV. A
Figura 2.8 mostra a velocidade no infinito proximo de Netuno. A op¢do EVEJSN

é oOtima em termos do minimo DV, no entanto V, é elevado nesta opgao. As
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opcOes EJN e EVEJN sao mais eficientes devido a apresentarem uma baixa

velocidade no infinito proxima de Netuno e um valor baixo do DV.

¢V total (km/s)
10

ESN 2016
EJN 2016

EJSN 2015
EVEJN 2016

[EJSN 2013

EJN 2018
6 —I [EVEIN 2015

12 14 16 18
Tempo de vdo (anos) a
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FIGURA 2.7 — DV total vs tempo de voo do veiculo espacial para as diversas
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FIGURA 2.9 — Data de lancamento Otima para as diversas opcbes de

transferéncia.

A Figura 2.9 mostra o DV total 6timo como uma funcdo das datas de
langcamento Otimas para as diversas opc¢des de transferéncia entre os anos
2008 — 2020. Os resultados s&o mostrados na Tabela 2.2. As datas de
lancamento para Netuno, para cada uma das opcdes consideradas, séo
discretas, isto é, o lancamento é possivel durante curtas janelas de

lancamento. Desta forma, a Figura 2.9 é uma aproximacéo destas datas.

As manobras assistidas pela gravidade com Japiter e Saturno tém um enorme
potencial para reduzir o DV total para as trajetérias a Netuno. No entanto, para
o intervalo considerado, Urano ndo se encontra em boa posi¢do. Além disso,
utilizamos manobras assistidas pela gravidade com a Terra e com Vénus como
uma outra forma de incrementar a energia heliocéntrica da trajetoria para

atingir Jupiter e reduzir o consumo de combustivel para atingir Netuno.

A Figura 2.10 mostra o DV total o qual considera o frenado nas proximidades
de Netuno como funcdo do tempo de vbo. Observamos que nos primeiros 14
anos a opcao EVEJSN tem um alto consumo de combustivel. No entanto, para
tempos de transferéncia entre os 17-18 anos, esta op¢do mostra um melhor
desempenho no referente ao consumo de combustivel. Esse frenado é
aplicado a uma distancia pericéntrica que representa aproximadamente 5% do
raio do planeta. No entanto, consideramos o raio apocéntrico no infinito. Desta
forma, dentro da esfera de influéncia passamos de uma o6rbita hiperbdlica para

uma Orbita parabdlica.

O esquema EJN mostra-se 6timo, quando comparado aos outros esquemas,
devido ao fato de que, para um tempo de voo de 12 anos, tem um DV 6timo de

9.298 km/s e mantém seu comportamento 6timo até um tempo de vdo proximo
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de 17 anos. No entanto, existe uma regido onde existem multiplos pontos de

intersecéo de todas as opcoes.
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FIGURA 2.10 — DV total vs tempo de véo do veiculo espacial para trajetorias com

frenado nas proximidades de Netuno.
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FIGURA 2.11 — Vy préximo de Netuno vs tempo de vdo do veiculo espacial
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para as transferéncias com frenado.

¢V total (km/s)

| |
| |
| |
| |
| |
5 T i T | T i T
0 0

2008 2012 2016 2020 2024

Data 6tima de langcamento

FIGURA 2.12 — Data de lancamento Otima para as diversas opc¢des de

transferéncia com frenado nas proximidades de Netuno.

Isto acontece quando o tempo de v6o é proximo dos 14 anos. Para um tempo
de voo de 14 anos ou mais, as opcdes EN, ESN, e EJSN tém um alto consumo
de combustivel quando comparadas as op¢des EVEJIN, EJN e EVEJSN. A
opcdo EVEJN apresenta também um baixo consumo de combustivel até um
tempo de v6o de aproximadamente 15.5 anos. As opcdes mostradas foram
simuladas considerando datas de Angamento em 2012 para a transferéncia
Terra-Netuno, em 2018 para a transferéncia Terra-Japiter-Netuno, em 2016
para a transferéncia Terra-Saturno-Netuno, em 2015 para a transferéncia
Terra-Jupiter-Saturno-Netuno, em 2016 para a transferéncia Terra-Vénus-
Terra-Japiter-Netuno, e em 2015 para a transferéncia Terra-Vénus-Terra-
Jupiter-Saturno-Netuno. A Figura 2.11 mostra a velocidade no infinito nas

proximidades de Netuno em fungdo do tempo de vbéo para os diversos
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esquemas de transferéncia nos quais foi considerado o frenado nas
proximidades de Netuno. Observamos que a opcdo EN tem um menor valor de

V., e a opcao EVEJSN tem os maiores valores. Deste ponto de vista,

observamos que a opcao EJN tem melhores resultados, devido ao fato de

apresentar um valor baixo da V, , além de mostrar valores baixos do DV total. A

Figura 2.12 nos fornece o DV total como funcdo das datas Otimas de
lancamento considerando frenado nas proximidades de Netuno no intervalo
2008-2020. A opcdo EVEJSN nos fornece o melhor valor do DV total étimo de
5.647 km/s. No entanto, outra opcdo com um valor baixo do DV total 6timo é
EVEJN, com um valor de 5.899 km/s. A opcdo EJN tem um valor étimo de
aproximadamente 6.584 km/s, sendo a terceira op¢cdo com melhores valores do

DV total 6timo.

Desta forma, nas sec¢des anteriores, dois importantes parametros, o DV total e

a velocidade no infinito V, proxima de Netuno (Solo6rzano et al, 2005) s&o

consideradas como fungdo do tempo de vbo. Estes dois parametros
determinam o consumo de combustivel. O DV foi considerado o parametro

mais importante. A op¢éo EJN sem frenado fornece os melhores valores 6timos

do DV total para uma transferéncia cuja duracao seja menor que 13.8 anos.

Esta opcéo também determina valores baixos para o V, . Para grandes tempos

7z

de transferéncia a opcdo EVEJSN é 6tima em termos do minimo DV. No

entanto V, é alto nesta opgéo. Para encontrar as datas otimas de langamento,

as opcdes EJN, EVEJIN, e EVEJSN sdo mais aceitaveis. Comparando os
graficos das opcdes de transferéncia com frenado e sem frenado para tempos
de vbo entre 12 e 18 anos, de acordo com o esperado, existe um aumento no
consumo de combustivel devido ao frenado. Assim, a op¢cdo EVEJSN tem um
comportamento semelhante nos dois casos, por que inicialmente apresenta
valores elevados e depois séo obtidos valores menores. A opgdo EJN com
frenado tem um comportamento 6timo no consumo de combustivel comparado

as demais opc¢des para um tempo de voo entre 12 e 17 anos.
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2.4 Andlise das Melhores Opc¢des de Transferéncia

Considerando a analise feita anteriormente, com o objetivo de encontrar as
melhores opcdes para transferir um veiculo espacial desde a Terra até Netuno,
encontramos que as melhores op¢des sem frenado e com frenado préximo de
Netuno (Solérzano et al, 2006b), estdo representadas pelas transferéncias:
Terra — Jupiter — Netuno (EJN), Terra - Vénus - Terra — Jupiter — Netuno
(EVEJN) e Terra - Vénus - Terra — Jupiter — Saturno — Netuno (EVEJSN). Na

presente secdo nosso objetivo é aprofundar o estudo das transferéncias

mencionadas anteriormente.

12.
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FIGURA 2.13 — Oportunidades de lancamento para a op¢ao EJN (tempo de
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Earth - Venus - Earth - Jupiter - Heptune

Total delta-v at Heptune
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FIGURA 2.14 — Oportunidades de lancamento para a opcao EVEJN (tempo de
vOo 16 anos).

As Figuras 2.13 - 2.16 mostram as diversas oportunidades de langamento. Os
DV totais otimizados aparecem como uma funcéo da data de lancamento e de
chegada. As datas de lancamento aparecem nas linhas da esquerda no

formato dd.mm.yyyy (dd: dia, mm: més, yyyy: ano). As datas de chegada estéao
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representadas como uma matriz coluna de seis linhas, no formato ddmmyy. Os
nameros 1 até 9, e as letras a,b etc, correspondem ao DV minimo para a
viagem a Netuno. A Figura 2.13 mostra as datas de lancamento da Terra e as
datas de chegada a Netuno para a op¢ao EJN. Consideramos que o tempo de
transferéncia este limitado em 15 anos para o intervalo considerado. Na Figura

2.14, para a op¢ao mostrada, o tempo de transferéncia é de 16 anos.
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FIGURA 2.15 — Oportunidades de langamento para a op¢ao EJN (tempo de

voo 12 anos).
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FIGURA 2.16 — Oportunidades de lancamento para a opcdo EVEJN (tempo de

vOo 18 anos).

A Figura 2.15 mostra que a janela de interesse para a op¢ao EJN,
considerando um tempo de vbéo de 12 anos, esta entre 10/01/2018 e
19/01/2018, em cujo intervalo encontramos valores do DV total entre 6.507
km/s e 6.540 km/s. A Figura 2.16, para a op¢do EVEJN, mostra a janela de
interesse entre 06/08/2016 e 28/08/2016. No entanto, o tempo de v6o é de 18
anos. Por outro lado, as analises feitas para as opcBes mencionadas

anteriormente nao consideram o efeito do frenado nas proximidades de
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Netuno. Do ponto de vista da energia fornecida pelos planetas durante a
manobra assistida pela gravidade, temos que as principais contribuicbes
provéem de Jupiter, Saturno, Vénus e Terra. Considerando esse fato, e
também que as melhores trajetérias (EJN, EVEJN, EVEJSN) consideram o
sobrevoo de Japiter, a seguir faremos uma analise das variagfes na altitude do
periapside proximo de Jupiter e as suas consequUéncias no consumo de

combustivel.
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FIGURA 2.17 — DV total vs Altitude do periapside para a op¢ao EJN.

A Figura 2.17 mostra o comportamento do DV total 6timo em funcéo da altitude
do periapside para a opcao EJN. Para essa analise consideramos o tempo de
transferéncia fixo e variamos as altitudes do periapside para observar o
comportamento do DV total étimo. Para o tempo de transferéncia de 12 anos, o
valor 6timo é dado por uma altitude de 4.2 x10° km, o qual nos fornece um
valor de DV total 6timo de 6.507 km/s. Assim, nas diversas simulacfes

efetuadas, conforme variamos as altitudes com respeito a Jupiter, o DV total
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otimo sofre diversos acréscimos. Assim, com um tempo de voo de 12 anos e
para uma altitude de 6 x10° km, obtemos um DV total 6timo é de 7.891 km/s, o
gual representa aproximadamente um acréscimo do 21.27% com respeito ao

seu valor inicial 6timo.
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FIGURA 2.18 — DV total vs Altitude do periapside para a op¢ao EVEJN.

Para um tempo de transferéncia de 14 anos (Fig. 2.17), variamos as altitudes
entre os 6.7x10° km e os 9.2x10° km, sendo o DV total 6timo de 6.412 km/s. O

valor de DV sofre um acréscimo do 17% com respeito ao valor inicial 6timo no
valor maximo da altitude. Para um tempo de vdo de 18 anos, o valor do DV total

otimo € de 6.355 km/s. No entanto, as altitudes dos periapsides variam entre
1.04x10° km e 1.3x10° km. O DV total 6timo sofre um acréscimo do 13%.

Os valores analisados anteriormente mudam devido ao fato do valor minimo do

DV total ter um certo valor ja otimizado quando se aproxima de Jupiter. No
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entanto, ao modificar esse valor, estamos “forcando” a trajetéria inicialmente

otimizada a corrigir a 6rbita de transferéncia para atingir a altitude “desejada”.
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FIGURA 2.19 — DV total vs Altitude do periapside para a opcdo EVEJSN.

A Figura 2.18 mostra a opcdo EVEJIN, e a opcdo EVEJSN € mostrada na
Figura 2.19. Essas correcbes aparecem refletidas no consumo de combustivel.
Isso causa um aumento do DV total, o qual deve ser reotimizado em funcéo da
altitude desejada. Mas, por outro lado, mesmo que seja uma simulagdo do
carater experimental, as variagbes da altitude em relacdo a Jupiter podem ser
consideradas em uma missdo real, tirando proveito do sobrevéo a certas
altitudes do planeta. Assim sendo, temos que considerar 0s respectivos
acréscimos no consumo de combustivel com respeito a missao inicialmente

planejada.

O DV de langamento para as opgdes EJN, EVEJN e EVEJSN, sdo mostrados
na Figura 2.20, tanto para os esquemas com frenado como para 0s esquemas

sem frenado. No entanto, as diferencas sdo minimas para cada um dos
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esquemas. As opcdes EVEIJN e EVEJSN sofrem pequenos acréscimos ao
longo do tempo, ou seja, para atingir a configuragcdo de planetas desejada
precisamos aumentar a velocidade de langcamento. Este fato é devido ao
periodo de translacdo de Vénus. Mesmo acontecendo esse fato, o esquema
EVEJSN apresenta os valores mais baixos do DV 6timo de langamento. Mas, o
esquema EJN sofre uma pequena diminuicdo no DV de lancamento para o
intervalo de tempo analisado. Em todas as simulacbes o tempo de véo foi

considerado entre os 12 e 18 anos

A Figura 2.21 mostra o DV de frenado nas proximidades de Netuno como

funcdo do tempo de vbo para as diversas opcdes de transferéncia. Assim, a

I | |
1 | |
| I I
———-__.,____I‘_ | B |
] -
| | |
| I I
L el r-————————- r———————--- i
| I I
| | |
— | B
S — — — -
§, :_ I EVEJN !—
=
z L L |
- N
g- | I I
o= | I I
a I I I
== — I | |
= 1 I I
1 ] ]
. I I I
| . L BE
e _— - 1
— T - I I
| | I I
! I semfreadcfind —|!
: : Com fraadofinal --—- :
: ' i ' | ' |
4 g

13 1
Tempo de van (@nos)
FIGURA 2.20 — Relacdo entre os DV de lancamento para transferéncias com

frenado e sem frenado para diversos tempos de voo.
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FIGURA 2.21 — DV de frenado em funcdo do tempo de véo para as diversas
opcoOes de transferéncia.

Tabela 2.3 - DV de frenado nas proximidades de Netuno para a op¢ao EJN

Tempo de Data de DV de DV total
vbo (anos). | lancamento frenado (km/s)
(km/s)
12 14/01/2018 2.791 9.298
14 14/01/2018 1.802 8.215
18 14/01/2018 0.841 7.196
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No caso da opc¢éao EJN, para um tempo de voo de 12 anos (Tabela 2.3), o DV
otimo de frenado é 2.791 km/s. No entanto, o DV de frenado sofre uma
diminuicdo de 35.43% (para 14 anos) do combustivel necessario para um

tempo de vboo de 12 anos. Para um tempo de voo de 18 anos, existe uma

diminuicao de 53.33% do valor usado para uma transferéncia de 14 anos.

2.5 Sobrevdo de Asterdides

2.5.1 Introducéao

Os asterdides contém informacdo com respeito a formacdo do nosso sistema
solar. Desta forma, a missdo Galileo foi a primeira missdo espacial que se
aproximou dos asteroides (Belton e Delamere 1992) Gaspra (951) e Ida (243).
Foi o comeco de um refinado estudo dos asterdides “in situ”, exemplificado pelo
satélite NEAR (Veverka et al., 2000) que foi até Eros (433). Embora o numero
de asteroides que pode ser pesquisado desta forma seja limitado em oposicéo
as observacbes da Terra, isto pode ser compensado pela qualidade das

informacdes realizadas “in situ”. (Missdes Stardust 1999, Muses-C 2002).

Do ponto de vista da distribuicdo de asterdides, temos: a) Os asterdides do
cinturdo principal, que estdo localizados em forma de um anel entre as orbitas
de Marte e Jupiter, b) Os asterdides que estdo entre as Orbitas de Vénus e do
cinturdo principal de asterodides, c) Asterdides que se movem ao longo da orbita
de Juapiter, nos pontos de equilibrio triangulares, tanto na frente (asteréides

gregos) como na parte de tras (asterodides troianos).

2.5.2 Opcgdes na aproximagéo

Considerando a missdo a Netuno, nosso objetivo € aproweitar a passagem do
veiculo espacial para fazer uma aproximacdo aos asterdides. Em um primeiro

estagio, considerando a longa duracao do voo e o relativo curto tempo em que
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o veiculo espacial se move na vizinhanca do asterdide, é vantajoso o
planejamento da missdo aos diversos planetas utilizando a passagem pelo
cinturdo de asterdides. Em um segundo estagio, quando a exploracdo dos
asteroides for mais detalhada, é vantajoso usar os esquemas da misséo
planejando o pouso de uma sonda na superficie do asterdide. O ponto principal
€ 0 conjunto das trajetérias que nos fornecem um minimo consumo de

combustivel no seu encontro com o asteroide.

2.5.3 Analises

A Figura 2.22 mostra a configuracdo planetaria projetada sobre o plano da
ecliptica para a opcdo EVEJN, no qual é possivel considerar o sobrevdo do
asterdide 1931 TD3 (8778). O acréscimo no consumo de combustivel é de
0.165 km/s. Desta forma, o aster6ide 1931 TD3 esta préoximo a trajetéria do
veiculo espacial e a reotimizacao da trajetoria produz o acréscimo no consumo

de combustivel.

O ponto de desvantagem é a elevada velocidade (23.485 km/s) com a qual o
veiculo espacial se aproxima do asteréide. Este fato implica na escassa
possibilidade de usar a opcdo EVEJN para pousar na superficie do asteroide.
O objetivo da presente andlise foi mostrar as conseqiiéncias da aproximacao
aos asteroides do ponto de vista do consumo de combustivel. No entanto, na
literatura existem algumas técnicas que podem ser usadas para diminuir a
velocidade da aproximacdo aos asteroides (Labunsky, Papkov e Sukhanov
1998).
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FIGURA 2.22 — Configuracdo planetaria e trajetoria de transferéncia para o
sobrevoo do asteréide 1931 TDS3.
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2.6 Comentéarios

As trajetérias do veiculo espacial sdo aproximadas por secfes cdnicas pela
solucéo do problema de Lambert para cada parte da trajetéria. No entanto, uma
analise detalhada das limitacBes e vantagens do método “patched conics” &
descrito em Battin (1987). Com a aproximacéo “patched conics”, o tempo de
chegada pode ser estimado com erros de diversos dias devido ao campo
gravitacional dos planetas, o qual pode alterar o movimento do veiculo espacial
durante a passagem. De forma pratica, para as diversas missdes
desenvolvidas pela NASA, foi demonstrado que a técnica do “patched conics” é
suficiente para demonstrar a existéncia da trajetéria assistida pela gravidade.
Fornecendo essa técnica uma boa estimativa do consumo de combustivel para

as diversas missoes.

Urano ndo se encontra em posicdo vantajosa para 0s anos considerados na
presente pesquisa. Esse fato é também mostrado no trabalho de Longunski e
Williams (1991), os quais mostram o6timas oportunidades de lancamento a
Netuno entre os anos 2005 — 2007, 2021 — 2022, através de diversas
manobras assistidas com a gravidade com Japiter e Urano. Um ponto de
concordancia com o trabalho mencionado é a consideracdo de possiveis
manobras assistidas com a gravidade com Julpiter e Saturno para chegar a
Netuno entre os anos 2016 — 2019. No entanto, um ponto de discordancia com
a pesquisa de Logunski e Williams, € o fato de ndo fornecer os valores 6timos
do DV para cada uma das opcOes mostradas. As opcdes mostradas no
presente trabalho estdo em concordancia e aprofundam as opcoes
desenvolvidas pelo Outer Planets Science Working Group (OPSWG) da NASA
para a década entre 1992 — 2002 (Stern, comunicacgdo eletrénica).
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CAPITULO 3

MISSAO A TRITAO

3.1 Generalidades

Nosso interesse ao estudar o sistema de Netuno é similar ao obtido pela
missdo Galileo ao estudar o sistema de Jupiter e a missdo Cassini ao estudar o
sistema de Saturno, os quais tém enriguecido grandemente a comunidade
cientifica planetaria. O interesse da comunidade cientifica internacional para o
sistema de Netuno tem como justificativas principais (Hammel et al, 2002): (a)
Conhecer a densidade e composicao dos anéis, (b) Conhecer a densidade e a
composicdo dos pequenos satélites. No caso especial de Tritdo, deseja-se
principalmente: (a) Conhecer a distribuicdo de gelos (N2, CO, CO;, e CH,) na
superficie, (b) Verificar em que profundezas € possivel encontrar agua
congelada, (c) Entender os diversos processos fisicos que afetam sua
superficie, etc. Neste capitulo, estudaremos as diversas manobras orbitais
(transferéncias do tipo Hohmann) para posicionar o veiculo espacial em 6érbita
ao redor de Tritdo. O objetivo do presente capitulo é obter uma estimativa do

consumo de combustivel nas manobras de aproximagéao de Tritdo.
3.2 Manobras Orbitais que Visam Fazer do Veiculo Espacial um Satélite de

Tritdo

A primeira parte da manobra é transferir o veiculo espacial desde a Orbita

inicialmente hiperbdlica até uma primeira Orbita eliptica.
Assim temos que: rp = raio do pericentro, r, = raio do apocentro, Vy = velocidade

no infinito nas proximidades da esfera de influéncia de Netuno, a = semi-eixo

maior da primeira elipse de transferéncia, a’ = semi-eixo maior da segunda
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elipse de transferéncia, m= constante gravitatéria, ¢= vetor unitario normal ao

plano do Tritdo. A Figura 3.1 mostra as diversas manobras orbitais.

O6rbita de entrada

FIGURA 3.1 — Manobras orbitais do veiculo espacial.
A velocidade no pericentro da 6rbita hipérbolica é dada por:

2n
Vi =V

o

A velocidade no pericentro da orbita eliptica € dada por:

A variacao de velocidade requerida pela manobra é dada por:

DV, =V, -V,
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A segunda manobra é transferir o veiculo espacial desde o apocentro da
primeira elipse ao pericentro da segunda elipse posicionada no plano de Trit&do.
Sendo assim, o objetivo desta transferéncia é mudar o pericentro da segunda

elipse, sendo também necessério fazer uma mudanca do plano da orbita.

Temos que R é o raio da orbita de Tritdo, e e é o angulo entre o plano da o6rbita

de Tritdo e o plano do veiculo espacial. A velocidade no apocentro da primeira
oOrbita eliptica é:

vi=Egh 2 (3.4)
ea ra [}

A velocidade no apocentro da segunda Orbita eliptica de raio R é:

V2 =03 3.5
2 ga.éra. (3.5)

I-O

A variacdo de velocidades requerida pela manobra é:

DV, =+/V2+V2-2V, V', cose (3.6)
Posteriormente (secédo 3.2.1) veremos como obter o angulo e entre os planos.

A terceira manobra consiste em entrar na esfera de influéncia de Tritdo para
ficar em érbita ao redor dele (com as manobras anteriores nos posicionamos
no plano de Tritdo). Precisamos calcular a velocidade no pericentro da segunda
elipse (no plano de Tritdo) e considerar a velocidade de Tritdo na sua Orbita.
Com isso € possivel obter a velocidade no infinito, que corresponde a

velocidade com a qual o veiculo entra na esfera de influéncia de Tritdo. A
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velocidade caracteristica € a diferenca entre a velocidade na hipérbole de

transferéncia inicial e a velocidade na elipse final.

FIGURA 3.2 — Manobra de aproximacéao a Tritdo.

A velocidade no pericentro da segunda Orbita eliptica é:

aance, 0
V2 — : : 37
3 ga'éR : (3.7)

A velocidade de Tritdo ao redor do Netuno é:

me 3.8
R (3.8)

A velocidade no infinito ao ingressar na esfera de influéncia de Tritdo é:

Sendo: r,t = raio do apocentro da orbita ao redor do Tritdo, r,r =Ry =raio do

pericentro da orbita ao redor do Tritho, m; = constante gravitacional de Tritdo,
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Vy1 = velocidade ao ingressar na esfera de influéncia do Tritdo. A variagéo de

velocidade requerida pela manobra é:

2my 2 \/ 2my 70
DV, = |2 +VZ - —éfa z (3.9)
: Ry (RT +raT) Rrg
3.2.1 Angulo e entre os planos

Na 6rbita de entrada do veiculo espacial assumiremos que o raio do pericentro
da orbita hperbdlica de entrada é conhecido. Definiremos o plano de érbita

pelos vetores unitarios €, e €,, de tal forma que:

8, N 8, (3.10)

FIGURA 3.3 — Posicéo do V, e do plano de érbita do veiculo espacial.
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O plano de orbita esta centrado no planeta (Figura 3.3) e pode girar
arbitrariamente ao redor do vetor \7¥ (ver Figura 2.3). Desta forma, €, pode ser
selecionando de forma arbitraria. Além disso, sejam: a = angulo de giro, J =

anomalia verdadeira, | = angulo entre €, e fp. Consideramos um vetor unitario

€, (€, ™ €,) no plano de referéncia.

Seja e,, = {eZOX,eZOy,O}, definiremos:

A

€3 =€ XEy = {eBOx’ eBOy’eSOZ} (3.11)

Da geometria do problema (Figura 3.4):

e, =6,,cosY +&,,senY (3.12)

/ plano de drhita

plano de referéncia

FIGURA 3.4 — Relacbes geométricas entre o plano de Orbita e o plano de

referéncia.

O angulo Y pode ser selecionado arbitrariamente (Figura 3.4). O vetor €,,

pode ser encontrado a partir das equacoes:
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2 2 —
e20x + e20y =1

(3.13)
€1€0x T €650, = 0

Para evitar a ambiglidade, consideraremos que e, >0. Da Figura 3.3,

j = u, sendo conhecido que cosj = 1 > . Da Figura 3.4 obtemos:
2 147 Vy
m
r,=r(écosj - & senj) (3.14)
r=r(e,cos(J-j)+e,sen(J-j)) (3.15)

Das orbitas hiperbdlicas é conhecido que:
m
W
5
e=1+ 53&
m

Seja o vetor unitario:

A

e3 = é1Xé2 = {e3x' eBy’ esz} (316)
Das Equacdes (3.12) e (3.13) obtemos:
€, =€,Xe,,CosY +€xé, senY =€, xe,,cosY - &,,senY (3.17)

Sendo €, ortogonal ao plano de 6rbita. Por outro lado, dos elementos orbitais é

oA écos W
, : e rk ~ a f :
conhecido que: cosi=e,,, tanW=- 2% cosw=-2—, k:gsen\/\}d. Seja
%o " go g

i :{0,0,1} normal ao plano de referéncia. Entéo:
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cosi=ze, =z.eXxe,,CosY =e,.e,x zcosY (3.18)

Seja h o angulo entre V, e o plano de referéncia. O vetor unitario €,,x z esta

na direcéo da projecgéo do vetor €, sobre o plano de referéncia.
Assim, €,.e,,X Z =cosh entdo:

cosi=coshcosY (3.19)

Consideramos a insercdo do veiculo espacial em uma Orbita final, cujo vetor
momento angular orbital ¢ é normal a 6rbita final. Em nosso caso, o plano da

oOrbita de Tritdo. Sabemos que:

¢ ={senW, seni,cosW; senir,cosi;}
Denominando:

g, =€,C, 0, =6,C, g =€54C (3.20)

Os quais representam aos cosenos diretores de ¢ em funcéo de €,,€,,,€s,-

Assim:
G+g+g=1 (3.21)
Para realizar a manobra no pericentro da hipérbole de entrada consideraremos

gue o raio do pericentro esta no plano da o6rbita final. Assim, Fp.é =0, e usando

as equacoes anteriores obtemos:
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g,CcoSj - g,senj cosY - g;senj senY =0 (3.22)

O angulo Y pode ser encontrado a partir de:

cosy = %4 Sen tgsen’j - &

(L- ¢)sen]

(3.23)

Sendo e o angulo entre a orbita hiperbdlica inicial do veiculo espacial (plano
inicial) e o plano da o6rbita final (ver Figura 3.1). Devido as Equacgdes (3.11),
(3.17) (3.20):

cose=e,£=-g,senY +g,cosY (3.24)

3.2.2 Simulagdes

Consideramos as melhores opgdes de transferéncia (EJN, EVEJN, EVEJSN)
no que se refere ao consumo de combustivel (secéo 2.4). Usaremos 0s valores
dos seus vetores velocidades no infinito na proximidade da esfera de influéncia
de Netuno para determinar o consumo de combustivel adicional em colocar o
veiculo espacial em Orbita ao redor de Tritdo. Consideraremos que O raio
pericéntrico da Orbita ao redor de Tritdo (Ry) € formado pelo raio de Tritdo e

pela altitude a qual se encontra o veiculo espacial (Rt= RT+h), sendo a raio de
Tritdo aproximadamente 1300 km.
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FIGURA 3.5 — (a) DV total da manobra orbital para a op¢do EJN para rpr =
2x10° km e rat = 3x10* km, considerando: (A) W = 11.728
km/s, (B) V¥ = 9.328 km/s, (C) V¥ = 6.304 km/s. (b) Mapa do

angulo épsilon.
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FIGURA 3.7 — (a) DV total da manobra orbital para a opgédo EVEJSN para ry1 =
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17.278 km/s, (8) Vy = 15.109 km/s, (9) Vy = 9.608 km/s
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(continua).
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FIGURA 3.8 — (Concluséo).

A andlise das manobras ao redor de Netuno e de Tritho mostram a
dependéncia da velocidade caracteristica (em especial do DV; de frenado) com
a velocidade com a qual o veiculo espacial ingressa na esfera de influéncia de
Netuno (Vy). As Figuras 3.5a - 3.7a mostram que, quanto maior o valor da
velocidade no infinito, maior o consumo total da manobra. A situacdo é
invertida quando a velocidade no infinito € menor. No entanto, para valores
elevados do raio apocéntrico, os consumos de combustivel sdo bastante
baixos, sendo possivel encontrar uma aproximacao assintGtica as curvas, 0
gue acontece quando r,® ¥. A desvantagem dessa situacdo é o tempo
necessario, como consequéncia do crescimento do semi-eixo maior da Orbita
do veiculo espacial. Ao longo das simulacdes foram considerados raios do

pericentro entre os 2.6x10* km e os 3x10* km.
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FIGURA 3.9 — Comportamento de DVt e DVzpara 1, = 3x10% km, considerando:
(1) 7 = 3x10% km, Kt = 2x10% km, (2) fr = 3x10* km, Gy =
3.5x10° km, (3) rat= 2x10% km, 1ot = 2x10° km, (4) ra7 = 3.5x10°
km, rpt = 3.5x10° km. Para a) Vx = 9.328 km/s, b) V¥ = 6.304
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km/s (Linhas continuas DV, descontinuas DV3).
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FIGURA 3.10 — Comportamento de DVt e DV3 para r, = 3x10* km, rat
5.51x10% km, considerando (1) V¥ = 6.304 km/s, (2) V¥
8.925 km/s, (3) W = 9.3283 km/s (Linhas continuas DVr,

descontinuas DV3).

As Figuras 3.5b - 3.7b mostram, em cdédigo de cores, os valores de e (angulo
entre o plano orbital de Tritdo e o plano da orbita do veiculo espacial), o qual é
fungdo da velocidade no infinito e do raio do pericentro. No entanto,
comparando o angulo de mudanca de plano entre as diversas opcgoes,
encontramos uma dependéncia inversa com o0s valores da velocidade no
infinito, ou seja, quanto mais elevado o valor da velocidade no infinito os

angulos de mudanca de plano sdo menores.

Quando mudamos o raio do pericentro e do apocentro da o6rbita ao redor de
Tritdo, acontecem pequenas mudancas no DVt e no DVs, que representa o
consumo de combustivel para mudar da Orbita hiperbdlica para uma Orbita

eliptica dentro da esfera de influéncia de Tritdo (Figura 3.8). No entanto, do
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ponto de vista do DV3 (Figura 3.9), para valores do raio de pericentro ao redor
do Tritdo entre os 2x10° km e 3.5x10% km, o consumo de combustivel € menor
guando comparado ao caso das Orbitas circulares. Isto €, € necessario mais
combustivel para posicionar o veiculo espacial em 6érbita circular ao redor de
TritAo do que para posicionarmos o satélite em uma Orbita eliptica. Isto é,
devido a iteracdo com as forcas gravitacionais de Tritdo (linhas 3 e 4). A Figura
3.8 e 3.10 mostram que a influéncia da variacdo do Vy no DV3 é desprezivel.

No entanto, sua principal influéncia esta no DV, como consequéncia dos

acréscimos em DV;.

3.3 Transferéncia Direta a Tritao

orbita de Tritdo ~

o
FIGURA 3.11 — Relagcdo geométrica entre os vetores ' e f, .
Sejam o0s vetores unitarios S e f, perpendiculares entre si. O angulo r

determina a posi¢cdo angular entre um vetor unitario da posicao inicial de Tritdo

[, € o vetor unitario da posicdo no momento do encontro com o veiculo

espacial 1'. Da geometria do problema (Figura 3.11) temos:
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S = &xf, (3.25)

Sendo o vetor ¥ uma combinag&o linearde S e T,:
I'=(f,cosr +Ssenr)r (3.26)

A expressdo vetorial para ¢ é conhecida (secdo 3.2.1). A posicéo inicial de

Tritdo (f,) antes do encontro com o veiculo espacial pode ser expressa como:

écos Wy, COS Uy - senW;, senuy, CoSitq U
Ty = gsen W, cOS U, +C0S Wy, Senuy, COSirg 3 (3.27)
g SeNnu, SeNiy g

Onde uq, =J;, + W, representa o argumento da latitude (anomalia verdadeira
+ argumento do pericentro). O angulo entre r' e \7¥ (ver Figura 3.12) sera:
P,

COS| =- — 3.28
] r'Vy ( )

drbita do veiculo espacial

drhita de Tritdo

FIGURA 3.12 — Relagdes angulares do encontro direto entre o veiculo espacial

84



e Tritdo.

A velocidade do veiculo espacial ao se aproximar de Netuno, a distanciar’, é:

u= |20 (3.29)

Da mecanica celeste sabemos que:

1
e=-
cosJ*
r=— P
1+ecosJ
2m

T+V3 :%n(1+e2 +2ecosJ)

Da geometria do problema: j =J*-J.

Além disso, da Figura 3.13, temos que:

b, : Angulo entre os planos de drbita de Tritdo e do satélite.
b, : Angulo entre a perpendicular ao vetor ' e a velocidade do satélite.

Y : Angulo formado entre os vetores velocidade de Tritdo e do satélite.

senY =senb,senb, (3.30)

Sendo o vetor unitario ¢' perpendicular ao plano de 6rbita do veiculo espacial
temos:

D

' XVy
P XVy ‘

o
1

>

(3.31)
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FIGURA 3.13 — Encontro direto do veiculo espacial com Tritdo.

O angulo entre os vetores sera:
COSbl =" (3.32)

As componentes radiais e normais da velocidade do veiculo espacial sdo:

m
u, =ecosJ /—
P (3.33)
1
u, :?Vnp

O valor de b, sera dado por:
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m
u, =ecosJ ’—
P (3.34)

Sendo u a velocidade de Tritdo na sua Orbita ao redor de Netuno. O Du

necessario para que o veiculo espacial encontre diretamente a Tritdo sera:

Du =+u? +u?- 2uucosY (3.35)
3.3.1 Simulagdes

O vetor T, foi posicionado sobre a linha dos nodos e consideramos o sistema

de referéncia com respeito ao equador de Netuno. A Figura 3.14 mostra dois
grandes picos para as opc¢oes (1) e (3), ou seja, para os valores do angulo r
aproximadamente entre 0° a 50° o consumo de combustivel é alto. O minimo
consumo de combustivel para a op¢do (1) é de aproximadamente 4.186 km/s,
quando o angulo r é de 120°. A opcdo (3) tem um minimo de 5.136 km/s para
um angulo de 110°. As opcdes (2), (4), (5), (6), tem um perfil semelhante, ou
seja apresentam um pico aproximadamente entre 160° a 180°, o qual fornece
valores elevados para o consumo de combustivel. No entanto, entre os 20° e
150° existe uma regido de aparente estabilidade onde ndo muda drasticamente
o valor do consumo de combustivel. Mas existem pequenas diferencas entre
esses valores. Desta forma, para a opcéo (2) o valor minimo € de 4.486 km/s
para um angulo de 88°% para a opcdo (4) o minimo é de 6.839 km/s para um
angulo de 80°; para a opcéo (5) o minimo é de 8.890 km/s e para um angulo de
80° é de 11.544 km/s, para um angulo de 8° para a opcédo (6). De forma
pratica, esses esquemas podem ser aplicados para uma missao cujo objetivo

seja sobrevoar Tritdo considerando que os menores valores do consumo de
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combustivel estdo dados quando ' e T, formam um angulo entre os 80° e

110°.
16
e
- 6 /1
I
[ |
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FIGURA 3.14 — DV para uma transferéncia direta a Tritdo. Considerando Vy: (1)
5.664 km/s, (2) 6.303 km/s, (3) 7.077 km/s, (4) 9.3283 km/s,
(5) 11.727 km/s, (6) 14.651 km/s.

3.4 Comentéarios

As manobras orbitais que foram projetadas nesse capitulo para atingir a Tritdo,
sdo do tipo impulsivas (transferéncias do tipo Hohmann). No caso das
manobras orbitais que visam fazer do veiculo espacial um satélite de Tritdo,
tem que a primeira manobra orbital onde o impulso é aplicado no pericentro da
orbita de transferéncia € 6tima do ponto de vista da mudanca do semi-eixo
maior. Em nosso caso, o semi-eixo maior decresce devido ao decrescimento
do raio apocéntrico. Na segunda manobra orbital, aplicamos o impulso no

apocentro da primeira elipse. Esta manobra é é6tima do ponto de vista da
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mudanca do plano orbital e do aumento no raio do pericentro. A terceira
manobra orbital, aplicada no pericentro da orbita ao redor de Tritdo, € 6tima
para mudar o raio do apocentro. Ao longo das simulagdes efetuadas, mostra-se
a proporcionalidade direta entre o DV total e Vy proximo de Netuno. Pequenas
mudancas no raio do pericentro ndo trazem significativas mudancas ao
consumo de combustivel, mas elevados valores do raio do apocentro
minimizam o consumo de combustivel, sendo uma desvantagem o tempo
investido na manobra. No caso da transferéncia direta a Tritdo, encontramos
certos intervalos onde o angulo r nos fornece o minimo consumo de
combustivel em uma missdo de sobrevoo a Tritdo. Em geral, as manobras que
visam fazer do veiculo espacial um satélite de Tritdo, quando comparadas as
transferéncias diretas, nos fornecem minimos valores a DV mas, como foi
falado anteriormente, a sua principal desvantagem € o tempo. Dependendo dos
objetivos da missao é possivel escolher uma manobra de simples sobrevéo a

Tritdo, escolhendo as op¢cBes com minimo Vy o0 qual nos fornece minimo DV.
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CAPITULO 4

MOVIMENTO AO REDOR DO NETUNO

4.1 Generalidades

Nos capitulos anteriores foram analisadas as diversas opcdes para transferir
um veiculo espacial desde a Terra até Netuno, e as diversas manobras para
atingir Tritdo. No caso das missdes espaciais desenvolvidas nos ultimos anos,
temos o caso da Cassini-Huygens, que viajou para Saturno e em janeiro do
2005, se encontrou com a maior das suas luas (Titd). Desta forma, para a
missdo ao sistema de Netuno, nosso interesse é conhecer os efeitos da

dindmica de Netuno e Tritdo no veiculo espacial.

Os primeiros estudos do movimento orbital dos satélites Netunianos foram
desenvolvidos Harris (1984), para o caso de Tritdo, e por Rose (1974) e Velillet
(1982,1988), para o caso de Nereida. Harris utilizou uma orbita inclinada com
precessao constante para representar a Orbita de Tritdo. Borderies (1989),
Dobrovolskis, Borderies e Steiman-Cameron (1989) estudam as configuracdes
de equilibrio do plano orbital das particulas de testes no campo gravitacional de
Netuno e Tritdo. Segundo Borderies, seguindo um trabalho anterior de
Dobrovolskis (1980), existia a possibilidade da existéncia de anéis em 6érbitas
polares ao redor de Netuno, mas esse fato foi descartado depois da viagem da

Voyager 2.

4.2 Modelo Matematico

As equacOes de movimento usadas nas integracbfes numeéricas incluem os
efeitos gravitacionais do planeta Netuno, achatado nos polos, e a perturbacéo

da maior das suas luas (Tritdo). Usaremos as equacdes de movimento em

coordenadas cartesianas centradas no sistema baricéntrico do planeta.
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Tomaremos como plano de referéncia o denominado plano invariavel. Todas as
integrac6es numéricas serdo realizadas com o integrador Radau 15, o qual nos

fornece uma boa relagdo de precisdo e rapidez de calculo. Sejam re F] 0s

vetores posi¢cdo das massas m,e m;com respeito a massa central M. Assim,

as equacgoes de movimento de m; com respeito a M., séo:

o P Eror ¢ 2
Fz'z-G(MC+mi)q—'3+ij§q’ - —g+ (4.1)
Fl -1 s
Considerando o achatamento do planeta, temos:
®e - - =0
°r ro K - F s
d—2r'=-G(MC+mi)%+a Gmi—— - L T4RR, | (4.2)
; AR 1
a

A primeira parcela representa 0 movimento kepleriano da massa m; ao redor do
corpo central Mc. O somatorio representa as interacdes entre m; e as massas

m;, a Ultima parcela o efeito do achatamento do corpo central na massa m.

Assim, para 0 n0sso problema, temos:

o7 ; & .r 2
—5 =-GMy +m))—= +Gmc——T=- . +RNR,, (4.3)
z Tl R

Que representa as equacdes de movimento do satélite considerando os efeitos
perturbativos de Tritho e do achatamento do planeta. Onde My e mr

representam as massas de Netuno e Tritdo respectivamente. f e F S&80 0S

vetores posicao da particula e de Tritdo.
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d’f _ [y
o = GM, +mT)W+NRJZ (4.4)
T

E a Equacao (4.4) representa a equacdo de movimento de Tritdo ao redor de
Netuno, perturbado pelo achatamento de Netuno, pois o efeito do veiculo

espacial em Tritdo é desprezivel.

A funcdo perturbadora do termo de achatamento com respeito ao plano

equatorial é:

R, =1

m
>3
I

- 3sen?p? (4.5)
2 o

TR

As coordenadas do corpo m; com respeito ao centro de massas (em

coordenadas polares) sao:

X =rcosY 'cosb
y =rsenY 'cosb (4.6)
Z =rsenb

Onde Y': longitude e b: latitude equatorial do satélite.

Seja:

senb =2 4.7)

As coordenadas cartesianas de um veiculo espacial em relagdo aos elementos

orbitais com respeito ao plano invariante séo:
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X =rcos(f +w)cosW- rsen(f +w)senWcosl
Y =rcos(f + w)senW+ rsen(f +w)cosWcosl (4.8)
Z =rsen(f +w)senl

Relacionamos as coordenadas do plano arbitrario (X,Y,Z) com as coordenadas

no plano do equador (x,y,z) através das seguintes rotacdes:

(%Y,2) =MM-Mx(XY,Z) 4.9

FIGURA 4.1 — Relacdo geométrica entre o sistema arbitrario XYZ e o sistema

Xyz no equador de Netuno.

Onde T e W posicionam o plano arbitrario em relagdo ao equador de Netuno,
e g € o angulo entre o eixo x e a linha do nodo ascendente do plano arbitrario

sobre o equador do planeta (ver Figura 4.1). Assim teremos:

é&u écosg seng Ouél 0 0O u
&u_eé ué T 70
&y~ & seng cosg Oug) cosl~ senla
&g 8 O 0O 1g& -senl cosly

9



€cosW senW 0UgXy
e = = 8,0
ésenW cosW OgugY(J (4.10)
& S 0
€ o o 1Yzy

Podemos escrever:

= [XcosW+ YsenW cos g+ [- X cos TsenW+ Y cos | cos W+
Zsen 1]seng

y = -[Xcos W+ YsenWseng+[- X cos | senW+ Y cos | cos W+ (4.11)
Zsen 1]cosg

z = XsenlsenW- Ysen | cosW+Zcos |

O potencial gravitacional produzido por Netuno em um ponto externo, em

especial na posicao de Tritdo, sera expressa por:

u

GMN P, (senb)u (4.12)

QIIO.__,

R (
o

n

D> Q) (N
Qow

ApGs o desenvolvimento consideramos o termo de J, de maior ordem (n = 2).

Além disso, depois colocamos em forma explicita a Equacdo (4.12) e
desprezando a primeira parcela que provém do fato de considerar toda a

massa de Netuno concentrada no seu centro de massa, obtemos:

U=-1, Gz“:N ?g [3senp- 1] (4.13)

O torque sobre Tritdo € determinado pelo gradiente do potencial externo de

Netuno na posicao de Tritdo:
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FXF
(4.14)
-my

T

NU = - NU;

Além disso, o torque produzido em Tritdo por Netuno € da mesma grandeza

gue o torque produzido por Tritdo sobre Netuno:

i

=-[
N®T T®N
Seja a energia potencial que atua em Tritdo:

b 8 GMym;J,Ry, Gee 1+35en2b9 (4.15)
T8 R &2 2 |

Das equacdes (4.14) e (4.15) teremos o torque aplicado sobre Tritdo devido ao

achatamento de Netuno.

As parcelas serao:

_U; 0 U, 0
t, = iz, - T
! v+ g ! Yz, ?ﬂyT
0 0
t,=- oy, +‘§&@<T (4.17)
x: & 2: o
t, = &Y, ?yT _ @y, gXT
ﬂXT a ﬂyT (4]

X, Y7,Z; SA0 as coordenadas cartesianas de Tritdo em relacéo ao equador de

Netuno.
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Colocando de forma explicita as expressdes para t,, t, e t;, e usando o fato

de que Ur pode ser reescrito como:

a3z2 10
U, =U, 5T'_3i
I T @
® GM m.JR% 0
Uo:g N2T 2 N:
(4]
TUr U T, §7 882 18y,
- o€ 3 =UT
Ty: fir Ty, &l rT5 I‘? alr

Definindo de maneira similar a Nascimento (2003):

U, = 6U22T , entéo:
Ir
e 2 I
WY, _ 1Y +U, Uoélaez; - %%Z—T+ U, , assim da Equacéo (4.17):
iz, Wy Tz, elngr  meyh
aqu. 0 U, 0
t, = “Z. - V=Y Uz (4.18)
CEly gy &z
De forma anéloga:

t, =x;U, (4.19)
t, =0 (4.20)

A Equacdo (4.21) descreve 0 movimento de um corpo rigido. Onde

w=(w,w,w,) é o vetor de rotagdo (spin) de Netuno e os A,A,A,

representam os momentos principais de inércia de Netuno. Entéo teremos:
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Alwl +(A3 - Az)W?,Wz = t1
Aw, +(A - A))ww, =t, (4.21)
A3W3 +(A2 - Al)W1W2 = ts

A expressdo anterior corresponde a equacdo de Euler do movimento de um

corpo rigido (sistema girante com respeito ao sistema fixo). No entanto, para
corpos rotacionalmente simétricos cumpre-se que A; = A,, desta maneira a

equacao de Euler sera:

Alwl + (A3 - Al)W3W2 = tl
A2W2 + (Al - AS)W1W2 = tz (4-22)
Aw, =t, =0

Mas, os angulos de Euler (T,\T\l,g) determinam a orientacdo dos eixos ligados

ao corpo (X,y,z) com respeito aos eixos fixos (X,Y,Z), sendo o vetor velocidade
angular:

w, = Il cosg+ \7\Bengsen~l
W, =- Tseng+\7VcosgsenT (4.23)

w, = g+Wecos|

Derivando a expressao para w, (Usando a Equacéo 4.23) e simplificando (ver

Nascimento, 2003):

W, = sen( T)gcos(gW- sen( gl (4.24)

Substituindo W, e w, na primeira equagao de Euler, e efetuando algumas

simplificagbes, chegamos a Equacado (4.25). De forma analoga, derivamos a
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expresséo para w, e usando w, (Equacéo 4.23) na segunda equagéo de Euler

e apos algumas simplificacées, chegamos a Equacéo (4.26):

t
a3 | W- T0=Y4 4.25
s +wlen(T) cos(@W- sen(g)T5= 2 (4.25)
A W§en( I sen(g)W+ cos(g)T 8= L (4.26)
g A
A partir das Equacdes (4.18), (4.19), (4.25) e (4.26), obtemos:
< ~ U
Wsen| =- —= (yT COS Qg+ Xy seng)
A3W3
(4.27)

= (- x;cos g+, seng)
A3W3

Desta forma, as coordenadas do corpo perturbador estdo escritas com respeito

ao sistema de eixos fixos ao equador de Netuno. Estas equacdes de W e T
fornecem o novimento do equador de Netuno em relacdo a um referencial
arbitrario. A funcéo perturbadora do achatamento também deve ser escrita em
funcdo do referencial arbitrario. Para isso convertemos a sua dependéncia em
latitude equatorial em elementos orbitais considerando s6 a parte secular. Da

Figura (4.2) obtemos:
cosi = cos | cosl +sen T senlcos(W- W) (4.28)

Apos operacdes chegamos a:

R,, =S, en (I)gi- —sen 2+ +gsen(2I)sen(2l)

TR
@-OfR
|\J|w

(4.29)
cos(W- \7\l)+§sen2(T)sen2(I)cos(2W- 272
2
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GMR%J,

Sendo: SO = w

Orhita do veicule espacial

Equador de Hetuno

o-a

FIGURA 4.2 — Relacdo geométrica entre os diversos planos.

Por outro lado, as equacbes de precessdo sdo obtidas de forma explicita,
usando a Equacao (4.11) na Equacéo (4.27), e a Equacéo (4.11) nas relacdes
para Up e U, colocarmos igualmente na Equacgdo (4.27). Desta forma as

equacdes de precessao serao:

w== NS ( XcosTsen\Tv+YcosTcos\7V+ZsenT)
Azw,r sen | (4.30)

(Xsen TsenW- Ysen|cosW+Zcos T)

_ 3Gm;MR3J,
Agw,r°

(Xsen I'senW- Y sen | cos W+ Zcos T)

(X cosW+Y sen \7V)
(4.31)

Considerando que senb =z/r e aEquacgédo (4.11) a fungéo perturbadora sera:

AN

709

&R, el 38X senTsenW+ - Ysen T cosW+Zcos
3 &5 5
g r° &2 2 r

11O

Q-
Q
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4.3 Movimento ao Redor de Netuno

Para as simulacdes serdo considerados os valores mostrados abaixo:

J, = 3410.4735914x10°° (coeficiente de achatamento de Netuno).
Rn = 25225 km (raio equatorial de Netuno).

Os elementos orbitais de Tritdo séo:

ar = 14.325 Ry (semi-eixo maior).

et = 0.001 (excentricidade).

It = 156.834472° (inclinaco).

W = -90° (longitude do nodo ascendente).

wr = 0° (argumento do pericentro).

Os elementos orbitais iniciais do veiculo espacial ou clone séo:
e=0.07

w=270°

w = 270°

Quando o clone orbita Netuno a 3Ry, 0 efeito do achatamento na inclinacao €
bastante significativo (Figura 4.3). As linhas descontinuas mostram o efeito de
Tritdo na dindmica do clone. No entanto, quando adicionamos o achatamento,
observamos que as amplitudes de oscilagdo sdo quase despreziveis para a
escala de tempo analisada. Assim, quando juntamos os dois efeitos, o
achatamento age como um mecanismo protetor, impedindo grandes variacdes

na inclinacao.
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Na andlise da excentricidade (para 3 Ry), quando desprezamos o efeito do
achatamento de Netuno, existem Orbitas com grandes variacbes nha
excentricidade (Figura 4.4a) ao longo do tempo, o qual pode afetar a
estabilidade das 6rbitas inicialmente elipticas. Orbitas retrégradas altamente
inclinadas (Figura 4.4b) mostram variagcbes menores com respeito a

excentricidade.

Mas, quando consideramos o efeito perturbativo do achatamento de Netuno, as
amplitudes de oscilagdo sdo muito pequenas quando comparadas ao caso sem
achatamento (Figura 4.5). No entanto, essas pequenas variacbes ha
excentricidade ndo alteram a estabilidade das oOrbitas inicialmente elipticas. A
6RN, 0s efeitos da perturbacdo de Tritho chegam a ser mais significativos
(Figura 4.6), pois em uma mesma escala de tempo utilizada anteriormente, a

inclinacdo apresenta um maior numero de oscilagoes.

No entanto, quando acrescentamos a presenga do achatamento, estas grandes
variagbes na incinacdo do plano orbital do clone desaparecem. Para
inclinacbes iniciais maiores que 30° observamos grandes amplitudes de
oscilagbes que podem produzir choques ou expulsdo dos clones do sistema de
Netuno (Figura 4.7a). No entanto, para as Orbitas altamente retrégradas a
excentricidade experimenta pequenas variacbes (Figura 4.7b). Quando
acrescentamos o achatamento de Netuno (Figura 4.8), as amplitudes de
oscilacdo da excentricidade sdo menores do que aquelas sem o efeito do

achatamento.
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A 9Ry, as variagbes sdo ainda mais significativas, de forma que o efeito
protetor de achatamento tende a enfraquecer devido a proximidade a Tritdo. Os
clones experimentam uma maior variagdo na inclinacdo ao longo do tempo,
mesmo contando com a presenca do achatamento do planeta mée (Figura 4.9).

As Figuras 4.10, mostram as variacfes da excentricidade e do argumento do
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pericentro a 9Rn. Nas Figuras 4.9, 4.10, e 4.11 escolhemos satélites

posicionados nas proximidades de
,1/5
0 : : . .
a»a,, = aez‘lj\leN T (1- e2f"™(a,)"*(Ry ' (ver Kinoshita e Nakai, 1991). Este é
T @

o chamado semi-eixo maior critico onde a perturbacédo devida ao achatamento
€ da mesma ordem de grandeza da perturbacédo devida a Tritdo. Neste caso,
observa-se que a excentricidade sofre variacdes irregulares indicando a

possivel ocorréncia de movimento cadtico.

Como foi demonstrado ao longo das simulacdes, o efeito protetor do
achatamento € muito importante. Podemos mostrar um comportamento
interessante da excentricidade quando sao consideradas diferentes inclinagoes
do clone. No caso do movimento de asterdides € conhecido que, para elevadas
inclinacdes, um asterdide pode sofrer significativas variagdes na excentricidade
devido aos efeitos da ressonancia de Kozai-Lidov (Kozai, 1962). Para os
satélites planetarios exteriores este tipo de ressonancia acontece quando a
inclinacdo do satélite esta no intervalo 40%-141° (Yokoyama et al, 2003). No
entanto, para um satélite exterior, a perturbacdo do achatamento & desprezivel.
As curvas de nivel sdo mostradas na Figura 4.12a. Nessa figura, devido a
existéncia do ponto de equilibrio, as Orbitas inicialmente quase circulares
chegam a ficar altamente excéntricas. No segundo caso (Figura 4.12b), as
excentricidades ndo sofrem significativas variacfes. A situacdo € muito similar
para o nosso problema. Assim, a Figura 4.13a mostra uma significativa
variacdo na excentricidade do clone (linhas continuas) quando o achatamento
do planeta é desprezado. No entanto, quando o achatamento é considerado,
desaparecem essas grandes variacdes (linhas descontinuas). Isto se deve a
perturbacdo causada pelo J, o qual contribui com um termo aditivo na
freqiéncia do pericentro. Esse termo aditivo destr6i os pontos de equilibrio
prévios, de forma tal que, na auséncia deste ponto, as trajetorias
correspondentes permanecem quase paralelas ao eixo horizontal (4.12b), ja

gue o pericentro (w) esta em circulacdo em vez de librac&o.
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As variacdes do pericentro estdo mostradas nas Figuras 4.4c, 4.7c, 4.10c e
4.13b. Desta forma, devido ao achatamento, as Orbitas altamente inclinadas
podem permanecer estaveis. Sem esse efeito moderador do achatamento, o
clone pode ser ejetado dependendo da inclinacdo. A Figura 4.14a mostra um
exemplo de escape devido a ressonancia de Kozai-Lidov quando o
achatamento € desprezado. A variacdo da inclinagdo esta mostrada na Figura
4.14b, onde nota-se que a principal caracteristica deste tipo de ressonancia é
gue quando a inclinacdo atinge um valor maximo a excentricidade atinge um

valor minimo e vice-versa.

4.4 Mapas

Vamos agora fazer um estudo totalmente numérico da estabilidade temporal de
um satélite em torno de Netuno e perturbado por Tritdo. Sera considerada uma
grade de condicdes iniciais no plano (a xI). Para um tempo de integracédo de
2000 anos, consideraremos os valores maximos da excentricidade atingidos
pelos satélites e a partir dai construiremos a grade no plano (a x I), adotando
um codigo de cores associado ao valor maximo da excentricidade (Vieira Neto
e Winter, 2001).

Analisaremos os mapas na faixa de valores da inclinac&o inicial entre os 49° e
144°. Nas andlises feitas anteriormente, observamos o0s diversos
comportamentos da inclinagdo e da excentricidade, os quais podem produzir
oOrbitas estaveis ao redor de Netuno, oOrbitas de colisdo com o planeta mée, ou
orbitas de escape. Consideramos os clones entre os 5.5Ry — 7.5Ry em grades
de 0.25 Ry e 1°. A escolha dessa regido provem do fato de que, entre os
4.67Ry — 14.325Ry, ndo existem luas ou sistemas de anéis (a excecdo do
TritAo posicionado a 14.325 Ry). Serdo considerados os dados mostrados

abaixo:

J, = 3410.4735914x10°° (coeficiente de achatamento de Netuno).
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Rn = 25225 km (raio equatorial de Netuno).

Elementos orbitais de Tritdo:

ar = 14.325 Ry (semi-eixo maior).

et = 0.001 (excentricidade).

It = 156.834472° (inclinaco).

W = -90° (longitude do nodo ascendente).

wr = 0° (argumento do pericentro).

Elementos orbitais iniciais do clone:
e=0.07

w=270°

w = 270°

4.4.1 Mapa da Perturbacao de Tritdo

Nesta secdo consideraremos um clone orbitando Netuno, onde o corpo
perturbador € Tritdo. Observamos, na faixa de valores da inclinagdo entre os
49° e 0s 71°, o forte efeito da perturbagéo devido a Tritdo, o qual se vé refletido
no comportamento da excentricidade a qual atinge valores elevados (Fig.
4.15a). Para valores da inclinacdo inicial entre os 72° — 100° (Fig. 4.15b), as
amplitudes atingidas pela excentricidade sdo menores quando comparadas a

Figura 4.15a. No entanto ainda existe a probabilidade de colisbes ou escapes.

Para valores da inclinaco inicial entre [100°,122° os valores da excentricidade
diminuem, mas ainda existem Orbitas com elevados valores da excentricidade.
No intervalo [124°,145°), as érbitas permanecem quase-elipticas, com nenhum
tipo de risco de colisdo ou expulsdo (Fig. 4.15c). A Figura 4.16, mostra o
comportamento da excentricidade e do argumento do pericentro, na qual a
excentricidade pode atingir valores elevados como conseqtiéncia do clone ficar

presa na ressonancia de Kozai.
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FIGURA 4.15 — Mapas do clone orbitando Netuno e perturbado por Tritdo
(continua).
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FIGURA 4.15 — (Concluséo).

4.4.2 Mapa da Perturbacao de Tritdo e do Achatamento.

Nesta secéo, incluiremos a perturbacédo do achatamento, o qual atua em Tritdo
e no veiculo espacial.

Quando consideramos os efeitos adicionais do achatamento de Netuno,
observamos mudancas significativas nos mapas, quando comparados ao caso
sem achatamento. Desta forma, a regido entre [49°,71°] mostra as regides
onde a excentricidade ndo sofre mudancas significativas e outras, onde as
excentricidades atingem valores elevados. No entanto, a principal caracteristica
esta em que, conforme aumentamos os valores do semi-eixo maior e, como
conseqguUéncia nos afastamos do planeta mae, os efeitos do achatamento séo

imperceptiveis, o que é esperado pois Ry, decai com 1/a®.
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FIGURA 4.16 — Comportamento da excentricidade e do argumento do pericentro
para 7R.

As Figuras 4.17a e 4.17b, mostram diversas regibes alternadas no
comportamento da excentricidade, devido ao efeito de Tritdo. As Orbitas
altamente retrogradas apresentam uma grande diminuicdo nas amplitudes da

excentricidade (Figura 4.17c).
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FIGURA 4.17 — Mapas do clone orbitando Netuno e perturbado por Tritédo e

achatamento (continua).
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FIGURA 4.17 — (Concluséo).
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E interessante mencionar que essas Orbitas retrogradas sdo mais estaveis
guando comparadas as Orbitas diretas com os mesmos valores do semi-eixo
maior. A Figura 4.18 mostra o comportamento da excentricidade e do
argumento do pericentro, no qual pelo efeito protetor do achatamento a
excentricidade ndo atinge valores elevados na excentricidade, no entanto, €

observada a circulagcédo do argumento do pericentro.

4.5 Comentéarios

Foi visto que os efeitos de Tritdo e do achatamento exercem importantes
perturbacdes na inclinacdo e excentricidade do satélite. Em alguns casos, 0
escape ou colisdo é claramente mostrado. Conforme mostrado na Figura (4.12)
nota-se que, quando 3 39° e |p £ 141°, existe a possibilidade de acontecer a
ressonancia de Kozai. Assim, o satélite pode sofrer grandes variacdes da
excentricidade. Porém, no problema aqui estudado, temos o efeito adicional do
achatamento. Entdo, mesmo que o satélite esteja na faixa de 39°£lL£ 141° se o
achatamento for incluido, variacdes significativas da excentricidade podem ser

eliminadas conforme mostra a Figura (4.13a). Outro aspecto importante que foi
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visto é o de um comportamento bastante irregular, talvez caédtico, quando a
nave é posicionada na vizinhanca de a = agit para determinados valores da
inclinacdo. O semi-eixo maior critico é aquele para o qual a perturbacdo do
achatamento é da mesma ordem de grandeza da perturbacdo de Tritdo. Entéo,
€ esperado que o efeito combinado das duas perturbacgdes resulte diferente do

caso em que sO uma € a predominante.

As Figuras 4.3, 4.5, 4.6 e 4.8 mostram também os efeitos seculares de Tritao,
combinados com os efeitos do achatamento. Mas, como foi explicado por
Kinoshita e Nakai (1991), satélites localizados em regides onde os efeitos do
achatamento sdo predominantes, mantém suas excentricidades e inclinacdes
originais. Yokoyama et al (2003), Carruba et al (2004) e Solérzano e Prado
(2006) também explicaram que quando a inclinacdo inicial € menor que o
angulo critico (it » 39.2% ou maior que o suplemento do angulo critico, o
argumento do pericentro circula e, para valores da inclinacdo inicial em dito
intervalo, o argumento do pericentro libra ao redor de + 90°. E uma
consequUéncia da denominada ressonéancia de Kozai-Lidov (Kozai, 1962). Desta
forma, para valores da lp < it = 39.2° e para valores lp > Iy = 142°, o
argumento do pericentro circula, sendo as variagées temporais na inclinagéo e
na excentricidade pequenas. No entanto, para érbitas altamente inclinadas, o
argumento do pericentro pode oscilar entre + 90°, permitindo grandes variacdes

na excentricidade e inclinacao.

Também analisamos uma parte da regido entre os 4.67Ry — 14.325Ry (Figuras
4.15 - 4.18), onde em principio ndo é observada a presenca de satélites
naturais, anéis, arcos ou pequenos corpos orbitando o sistema de Netuno. O
sistema de anéis e satélites naturais estendem-se entre 0os 1.67Ry (anel Galle)
até 4.66Ry (satélite Proteus). Analisamos varias grades de condic¢des iniciais (a
x 1), mostrando a maxima excentricidade dos clones atingida durante a
simulagdo numeérica. Este procedimento revela as caracteristicas basicas da

dindmica do movimento. Assim, mostramos regides onde a excentricidade
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permanece quase constante e outras, onde as excentricidades crescem
rapidamente e o clone é ejetado. Neste capitulo ndo foi o nosso objetivo
pesquisar a presenca de fenbmenos cadticos para 0s quais existem diversos

métodos sofisticados.
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CAPITULO 5

MOVIMENTO AO REDOR DOS PONTOS DE EQUILIBRIO LAGRANGIANOS
L4ELs

5.1 Generalidades

Os asteroides troianos se movem quase que na mesma Orbita de Jupiter ao
redor do Sol, mas em media estdo 60° para frente ou para tras de Jipiter na
vizinhanca dos pontos de equilibrio lagrangianos L4 e Ls. Para Orbitas de baixa
excentricidade, a Orbita dos asterdides em um referencial que gira com Jupiter
podem ter a forma “tadpole” e evoluir ao redor de Ly ou Ls. Outro tipo de
movimento possivel € aquele quando os objetos se movem em uma 6rbita que
tem uma forma “horseshoe” em um sistema de referéncia girante, evoluindo ao
redor de Ls e Ls. Orbitas do tipo “horseshoe” relativas a Jupiter foram
estudadas por Rabe (1961), Taylor (1981), etc. A dindmica das Orbitas
“tadpole” e “horseshoe” relativa a satélites (co-orbitais) foram discutidas por
Dermott et al (1979), Dermott et al (1980), Dermott e Murray (1981a, 1981b),
Yoder et al (1983), etc. No caso do trabalho de Sinclair (1984), ele estuda os
efeitos das ressonancias orbitais sobre satélites em 6érbitas “tadpole” e
“horseshoe” relativas a Mimas, Enceladus, Tethys e Dione (satélites de

Saturno).

5.2 Modelo Matematico

O problema restrito circular dos trés corpos descreve a dindmica de uma
particula que se move no campo gravitacional de dois corpos massivos que se
movem ao redor do seu centro comum de massa. Desta forma, as equacgdes de
movimento sdo apresentadas em um sistema de referéncia ndo-inercial que
gira com o movimento médio dos primarios. O sistema apresenta duas

solucdes de equilibrio estavel em L4 e Ls, as quais sdo denominados pontos de
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equilibrio lagrangiano. O problema que estudaremos aqui ndo € exatamente
igual ao problema restrito circular dos trés corpos, porque nés consideraremos
o achatamento do planeta méae, o qual afeta o veiculo espacial assim como
também Tritdo. No entanto, os pontos de equilibrio lagrangianos ainda estéo

presentes.

L4

ni' o
FIGURA 5.1 — Orbitas “tadpole” para m = 2.09x10° com condicBes iniciais
x(0) = 0.0065 +0.5 - m,,y(0) =0.0065 + J312,%(0) = 0,y(0) = 0.

FIGURA 5.2 — Orbitas “tadpole” para m = 0.020558 com condi¢des iniciais
x(0) = 0.0065 +0.5 - m,,y(0) =0.0065 + J312,%(0) = 0,y(0) = 0.
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FIGURA 5.3 — Orbitas “horseshoe” para my = 0.020558 com condi¢des iniciais
x(0) =-1.02745,y(0) =0,%(0) =0,y(0) =0.04032..

O nosso objetivo é explorar o movimento de um satélite, ou de algum clone na
vizinhanca dos pontos L4 e Ls. N6s procederemos da forma descrita no capitulo
4, integrando as equacfes completas de movimento para “n” corpos, usando
como plano de referéncia o denominado plano invariante e usando a origem do
sistema de coordenadas no centro de massa de Netuno. Nosso objetivo
principal € analisar a influéncia na posicao de equilibrio, devido as mudanca na

excentricidade, inclinacéo e semi-eixo maior.

As Figuras 5.1 — 5.3 mostram alguns exemplos de orbitas “tadpole” (girino) e

“horseshoe” (ferradura) para diversos valores de m,. A unidade de massa é
escolhida de forma tal que m + m = 1, onde m e m» sado as massas reduzidas
definidas por m = mll(m1 +m2) e m :mzl(ml+m2). Assim, para obter essas

figuras foram usadas as equacdes de movimento fornecidas pelo problema

restrito circular dos trés corpos (resumido no capitulo 6).

5.3 Deslocamentos Angulares

Os seguintes valores séo considerados.
Rn = 25225 km (raio equatorial de Netuno)
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J> = 3410.473591490x10°® (coeficiente de achatamento de Netuno)

As seguintes condi¢cdes séo consideradas para Tritao:
art = 14.325Ry (semi-eixo maior)

et =0.000016 (excentricidade)

It = 156.834472° (inclinac&o)

Mr = 0° (anomalia média)

wr = 0° (argumento do pericentro)

W = 0° (longitude do nodo)

Vamos definir o deslocamento angular inicial DI, como sendo
| -1,=60+D0 , Nesta parte das simulagbes consideramos que Tritdo e o
veiculo espacial estdo em um mesmo plano de 6rbita, sendo os elementos
orbitais do clone: a = 14.325Ry, € = 10, i = | = 156.834472°, w = M = 0°, W=
60°.

Desprezando o achatamento, quando DI o < 67° (Figura 5.4), a excentricidade
guase nao sofre mudancas. No entanto, as amplitudes do deslocamento
angular com respeito ao ponto lagrangiano oscilam ao redor do ponto de
equilibrio. Para Dl 93 67° 0 angulo ressonante comeca a circular. O semi-eixo
maior tem um comportamento quase constante ao longo do tempo. Para DI ¢ »

94° notamos uma variacao forte no semi-eixo maior que pode levar a escape.

Quando consideramos o achatamento, a analise mostra que quando Dl ¢ < 85°
(Figura 5.5) o semi-eixo maior tem comportamento quase-constante. No
entanto para Dl o 3 85° observamos que o semi-eixo maior toma valores
elevados os quais podem desestabilizar a érbita inicial com risco de colisdes ou
ejecoes da Orbita inicial. Produzindo-se a circulacdo do angulo ressonante para
Dl o » 50°.
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FIGURA 5.4 — Comportamento da excentricidade para: (A) Dl g =1° (B) Dl ¢ =
50° (sem Jy).
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FIGURA 5.5 — Comportamento do semi-eixo maior para: (C) Dl o = 80°, (D) Dl ¢
=85° (com Jy).

5.4 Variando as Excentricidades

Consideramos que Tritdo e o veiculo espacial estdo em um mesmo plano de
6rbita. Os elementos orbitais do clone s&o: a = 14.325Ry, k = | = 156.834472°,
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w =M = 0% W= 60°. Definiremos o deslocamento angular inicial como DI , =0

(lembrarque | -1, =60+0 ;).

0.8

\/\/\NW\/\/\A/\A/\N

0.6 —

(8)

excentricidade
o
»~

Lg

0.2 —

(A)

[ ' I ' I ' I ' I '
0 400 800 1200 1600 2000
tempo (anos)

FIGURA 5.6 — Comportamento da excentricidade para valores iniciais: (A) 0.1,
(B) 0.3, (C) 0.7 (sem J).
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FIGURA 5.7 — Comportamento do angulo ressonante para valores da

excentricidade: (A) 0.37, (B) 0.4 (com J).
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Vimos que nas simulagdes anteriores, os baixos valores de DI , permitem a

estabilidade da orbita. Desta forma, isto justifica a escolha de Dl , =0. Para

valores iniciais da excentricidade do veiculo espacial entre 0 £ e < 0.4, DI libra
ao longo do tempo. No entanto, para valores proximos a 0.4, o DI comeca a
circular (sem considerar os efeitos do achatamento). O comportamento
temporal da excentricidade esta mostrado na Figura 5.6. O comportamento é
semelhante ao caso no qual consideramos o achatamento do planeta (Figura
5.7).

5.5 Variando os Semi-Eixos Maiores

Consideramos que Tritdo e o clone estdo em um mesmo plano orbital. Os
elementos do clone sdo: a = 14.325Ry, k = | = 156.834472°, w = M =0°, W=

60°% e =104

A seguir, posicionamos o clone em uma Orbita deslocada da posi¢do do ponto
lagrangiano com respeito ao semi-eixo maior. Considerando o achatamento do
planeta para valores do semi-eixo proximos e maiores a 14.815 Ry e iguais e
menores a 13.820Ry 0 semi-eixo maior varia muito. Assim, para valores do
semi-eixo maior de 13.820Ry, e desprezando os efeitos do achatamento,
encontramos que, em menos de 1000 anos o clone escapa do sistema (Figura
5.8).
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FIGURA 5.8 — Comportamento da excentricidade para semi-eixo maior de: (A)
13.820Ry, (B) 13.900Ry, (C) 13.980Ry, (D) 14.060Ry (sem J2).
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FIGURA 5.9 — Comportamento da inclinacao para: (A) a = 14.65Ry\, (B) a =
14.570Ry (sem J2).

No entanto, considerando a presenca do achatamento, vemos que para valores
do semi-eixo maior entre 13.820Ry < a < 14.060Ry produz-se circulagdo em
Dl . Para valores do semi-eixo maior préximos e maiores que 14.060Ry, o Dl

libra, e 0 semi-eixo maior mantém um comportamento quase constante, isto
cumpre-se ao longo do intervalo 14.060Ry £ a £ 14.650Ry. Para valores do

semi-eixo maior entre 14.650Ry < a < 14.810Ry, DI experimenta circulagéo.

As Figuras 5.9 e 5.10 mostram o comportamento da inclinacdo sem e com 0s
efeitos do achatamento do planeta mée. Observamos que os efeitos do
achatamento sdo quase despreziveis no caso da inclinacdo. As analises
considerando as variacfes no semi-eixo maior desprezando o achatamento
apresentam pequenas diferengcas com as andlises que consideram o efeito do

achatamento.

133



200 ————— e m m e —m e m— e —m———————————

180 —F———— B -~ -

inclinagéo (graus
= [
B (2]
o o
|
T
e _
— T T
h———
-E_
I [
— g
|
— =
“-ﬁ
——
= ] |
—— =
*-h_ .

120 4 — = = = — — — — — L - - ——_ L ——_ |

100

tempo (anos)

FIGURA 5.10 — Comportamento da inclinacao para: (A) a = 14.65Ry, (B) a =
14.570Ry (com J2).

5.6 Variando as Inclinagdes

As condigbes iniciais de Tritdo e dos clones sdo as mesmas que nas
simulacdes anteriores. Tritdo se encontra na sua Orbita real e retroégrada, e os
clones com diversas inclinagfes iniciais com respeito ao plano invariavel. O
objetivo € encontrar, de forma experimental, os efeitos no angulo ressonante
com as mudancas da inclinacdo inicial. Assim, para inclinacdes iniciais
menores que 120°, encontramos que o angulo ressonante (Dl ) circula. No
entanto, para valores da inclinagdo inicial no intervalo [120°180° o angulo

ressonante tende a librar.
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(continua).
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Na Figura 5.11 mostramos o comportamento do angulo ressonante, inclinacédo
e excentricidade quando a inclinacéo inicial é de 120°. Mesmo considerando os
efeitos com achatamento e sem achatamento do planeta mae, observa-se
pequenas diferencas no angulo ressonante, inclinacdo e excentricidade.
Existindo pequenas diferencas no comportamento do angulo ressonante

guando consideramos ou desprezamos os efeitos do achatamento.
5.7 Comentérios

O modelo dado pelas integragcdes completas das equacdes de movimento,
permitem uma “flexibilidade” maior com respeito as informacdes fornecidas
pelo problema restrito circular dos trés corpos. Mostramos que a presenca do
achatamento do primario desloca as posi¢cdes dos pontos de equilibrio com
relacdo a sua localizacdo previa, mas isto ndo altera as caracteristicas da sua
estabilidade linear (Sharma, 1975). Os encontros com Tritdo alteram os valores
da excentricidade e da inclinacdo, as quais podem chegar a alterar a

estabilidade da 6rbita.
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Christou (2000), encontrou que quando os semi-eixos maiores dos asteréides
sdo proximos aos planetas internos, pode surgir a libracdo co-orbital. Assim,
nas simulacdes numéricas efetuadas, para érbitas deslocadas com respeito ao
semi-eixo maior e posicionadas na faixa de 14.060R\ £ a £ 14.650Ry, mostra-
se a libracdo do angulo ressonante. Nessas circunstancias, a contribuicdo dos
efeitos perturbativos do secundario sdo quase nulas. Por esse motivo, 0 semi-
eixo maior permanece quase constante, e o angulo ressonante libra ao redor
dos 60°. Dermott (1980) e Dermott e Murray (1981) explicaram a existéncia de
uma certa assimetria no comportamento das variacbes do semi-eixo maior, ou
seja, depois de um encontro existe um deslocamento +d; e, depois do préximo
encontro um deslocamento -d,. Como di»d,, esta assimetria cancela os
deslocamentos no semi-eixo maior. No entanto, em alguns casos as grandes
variacbes no semi-eixo maior podem fornecer mecanismos de escape dos

objetos co-orbitais.
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CAPITULO 6

EVOLUCAO DAS ORBITAS NO SISTEMA NETUNO-TRITAO

6.1 Generalidades

Diversos trabalhos com o objetivo de determinar 6rbitas periédicas no problema
restrito dos trés corpos foram desenvolvidos por diversos autores (Hénon 1965,
Broucke 1968 etc). O problema restrito circular dos trés corpos pode ser analisado
considerando também a presenca do achatamento dos primarios. Entre alguns
dos trabalhos que pesquisaram esse problema, temos Sharma e Rao (1975) que
investigam os pontos de equilibrio colineares, os quais permanecem instaveis
mesmo com a presenga do achatamento. Em um outro trabalho, Subbarao e
Sharma (1975), estudam a estabilidade dos pontos de equilibrio triangulares,
considerando o primario maior como achatado. Neste caso, estas sdo estaveis
para um certo intervalo do parametro de massa (1m). Perdios, Kanavos e Markellos
(1999), estudam as Orbitas peridédicas 3D com baixas inclinagbes no problema
restrito dos trés corpos com achatamento, através das suas bifurcacfes a partir do
plano de 6rbita. Chandra e Kumar (2004) estudam a estabilidade nédo linear dos
pontos de equilibrio triangulares, quando o primario mais massivo € um esferoide
achatado. Nesse capitulo, estudaremos a evolucdo das Orbitas no espaco de
fases usando as superficies de secdo de Poincaré considerando os casos com e
sem a presenca do achatamento do planeta Netuno. Sendo essa analise uma
aproximacao do sistema Netuno-Tritdo-clone, devido a que Tritdo se encontra em

uma orbita altamente inclinada.

6.2 Modelo Matematico

Os modelos usados no presente capitulo estdo dados pelo problema restrito

circular dos trés corpos com e sem achatamento do primario maior.
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6.2.1 Problema restrito circular dos trés corpos sem achatamento

Consiste de duas massas m; e m; que se movem em Orbita circular ao redor do
seu centro comum de massa. Existindo uma particula de teste que se move sobre
os efeitos gravitacionais de m; e my, mas sem afetar o movimento deles. A
distancia entre as duas massas € constante, a qual é tomada como a unidade em
um sistema de unidades adimensionais. A unidade de massa € escolhida de forma
tal que m+m =1, onde m e m s&o as massas reduzidas definidas por
m = mll(ml +m2) em =m2/(ml+m2). A partir da terceira lei de Kepler e a partir
da unidade de massa e distancia definidas anteriormente, temos que 0 movimento
médio do sistema de dois corpos é também a unidade, logo n = n; = 1. No

entanto, as duas massas se movem proximas do seu centro comum de massas,

com velocidade angular igual a unidade e periodo orbital igual a 2p. As equacdes

de movimento no sistema girante séo (Szebehely 1967, Murray e Dermott 1999):

X-Zy-x:-n’lx-kgnz-n'kx_jl
I IS (6.1)
Loy _am mo '
yrax-y=-ygg+—is
grf 5 &
Sendo:
rr=(x+m)’+y’ 6.2)

5 =(x-m)* +y?

Mas, no problema restrito dos trés corpos, a energia orbital e 0 momentum angular
nao sao conservados, devido ao fato da particula de teste ndo afetar o movimento
das outras duas massas. No entanto, o sistema dinamico tem uma integral de

movimento. Seja a funcdo U definida por:
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U:M+ﬂ+& (63)
2 n o

Entdo a Equacéo (6.1) pode ser reescrita como:

X- 2y :1111—3

U (6.4)
y+2X =—

Ty

Multiplicando a primeira parte da Equacéo (6.4) por x e a segunda parte por y e
somando obtemos:
Uu. qU. qU

XX"‘YV:WX"'.”—yy:W (6.5)

Depois de integrar:
2U- C, =y? +x? (6.6)

Onde G; é uma constante de integracdo, sendo denominada de constante de
Jacobi. Usando a Equacéo (6.3) podemos escrever:

5
C,=x2+y?+20 b2 v2 g2 6.7)
: &

Na Equacdo (6.7), quando x=y =0, temos as curvas de velocidade zero

associadas com a C;. Essas curvas definem os limites das regides proibidas no

espaco fisico. A relacdo de massas para sistema em estudo é de nm = 2.1x10™.
Isto significa que m = MN/(MN + MT) em-= MT/(MN + MT) =m, sendo my € m; as

massas de Netuno e Tritdo, respectivamente. As Figuras 6.1 e 6.2 mostram
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exemplos das curvas de velocidade zero correspondentes ao sistema Netuno-

Tritdo-clone.

™

Ll e

v

b
FIGURA 6.1 — Curvas de velocidade zero para valores da constante de Jacobi Cj:

(a) 3.0000, (b) 3.0143. Areas escuras s&o as regides de exclusao.
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FIGURA 6.2 — Curvas de velocidade zero associadas com o0s pontos de equilibrio

lagrangianos L1 e L.

6.2.2 Problema restrito circular dos trés corpos com o0 primario maior

achatado

Nas relacdes de Subbarao e Sharma (1975) é considerado que unicamente o
primario maior € um esferdide achatado, cujo plano equatorial coincide com o
plano de movimento. Considerando unicamente o0s efeitos seculares do
achatamento no movimento dos primarios é adotada a notacdo de Szebehely
(1967). Como consequéncia a distancia entre os primarios ndo muda e pode ser
considerada como a unidade. Além disso, a soma das massas dos primarios é
também a unidade. A unidade de tempo é escolhida de tal forma a fazer o
movimento médio ndo perturbado e a constante gravitacional a unidade. O
movimento médio perturbado ‘nh” é constante, mas maior que ‘ng” ( movimento

médio perturbado nao perturbado).

Usando variaveis adimensionais e o sistema de coordenadas sinddico (x,y), as

equacdes de movimento séo:
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X- 2ny :%V
o (6.8)
y+2nX = —
Ty
Sendo
W= (02/2)@- mp? +mZ |+ (L- m/r, +nyfr, + @- MA, /252 (6.9)
2 _ _ 2 2
=0-mry (6.10)

r; =(x+1- M2 +y?
e
m=m, /m, +m,

Considerando que m,; 3 m, as quais representam as massas dos primarios. O

movimento médio perturbado dos primarios é:

n? =1+3A,/2 (6.11)
Sendo o ultimo termo devido ao achatamento. O parametro:

A, =(Rc2 - Rp?)/5R? (6.12)

Contem Re e Rpque sdo os radios equatorial e polar (em unidades de distancia)
do primario maior, e R é a distancia entre os primarios. A presenca de “n” nas
Equacdes (6.8) e (6.9) € devida a modificacdo da forga entre os primarios.

Da Equacéo (6.8):

x?+y?> =2W- C (6.13)
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Da consideracéo das localizacdes onde a velocidade da particula é zero, podemos

encontrar a constante de Jacobi, assim:
Ciue= nzl_(l' mr’ + m22]+2(1' m)/rl +2n7/r2 +(1- r@'A‘l/rlg - X% - y? (6.14)
6.3 Superficies de Secao de Poincaré

Para determinar os elementos orbitais do clone em algum instante é necessario

conhecer sua posicao (x,y) e velocidade (x,y). Isto corresponde a um ponto no

espaco de fase tetradimensional. A existéncia da constante de Jacobi no problema
restrito circular dos trés corpos implica na existéncia de uma superficie
tridimensional que representa esse espaco tetradimensional. Desta forma, para

um valor fixo da constante de Jacobi (com ou sem achatamento), unicamente trés
das quatro quantidades s&o necessarias, ou seja, precisamos de C,,X,y,X para
determinar y. Desta forma, por definir um plano y =0 no espaco tridimensional,
os valores de (x,x) podem ser obtidos cada vez que a particula tem y=0.A
ambiguidade no sinal do y € resolvida assumindo que o plano é cruzado quando

y positivo.

6.4 Analises

Nosso objetivo € estudar a estabilidade das Orbitas no sistema formado por
Netuno-Tritdo-clone, considerando os casos com e sem achatamento de Netuno.

Explicaremos a evolucao do sistema através da técnica das superficies de secéo

de Poincaré (Winter e Murray 1994a,b).
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0.2

FIGURA 6.3 — Superficies de se¢cdo de Poincaré sem achatamento para: a) C;
=3.17233, b) C; =3.13212, c) C; = 3.01500 (continua).
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FIGURA 6.4 — Superficies de secdo de Poincaré com achatamento para: a)
Cy32=3.17233, b) Ci» =3.13212, C) Ci32 = 3.02054 (continua).
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(continua).
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FIGURA 6.5 — (Concluséo).

As Figuras 6.3 - 6.4 foram geradas para um conjunto de condi¢des iniciais para

X(0) em passos de 0.002. Além disso, as outras condicfes iniciais foram

y(0) =0, x(0) =0. Desta forma, consideraremos as 6rbitas inicialmente diretas

nos sistemas de referéncia sinddico e sideral (y(0) >0). Muitas 6rbitas diretas

150



no sistema sinddico produzem pontos sobre a superficie de se¢cdo com valores
positivos para Xx. No entanto, pontos com valores negativos de x podem
aparecer sobre a superficie de secdo, devido as 6drbitas regulares com
distancia do apocentro maior que a unidade. Desta forma, trajetérias com

valores de x negativos na superficie de se¢do serdo excluidas.

Tabela 6.1 — Condi¢des iniciais usadas para gerar as Figuras 6.5

x(0) x(0) | y(0) y(0) Cy Ca

0.5 0 0 | 1.094340 | 3.050750 3.05246
0.5843 0 O | 0768790 | 3.17233 3.17440
0.6167 0 0 | 0700413 | 3.132120 3.13436

0.72 0 0 | 0526579 | 3.01900 3.02187

6.5 Comentarios

Nas superficies de secéo, as trajetérias regulares definem curvas suaves que
podem dar origem a ilhas. As areas cobertas ou preenchidas por uma
distribuicdo aleatéria de pontos descrevem as trajetorias caoticas. Na superficie
de secao, oOrbitas periddicas dédo origem a pontos fixos, 0s quais estdo no
centro das ilhas de estabilidade. As oOrbitas cadticas estédo associadas com o0s
pontos de equilibrio instaveis. A existéncia das érbitas caoticas ndao implica que
as trajetdrias ndo estejam limitadas. No entanto, € possivel observar, ao longo
das simulacbes que, mesmo com a expansdo das regibes cadticas, ainda
sobrevivem as ilhas de estabilidade. Fazendo uma inspecao das superficies de
secdo encontramos que a area da regido cadtica incrementa-se com a
diminuicdo da constante de Jacobi (Figuras 6.3-6.4). Isto esta conectado com a
mudanca na curva de velocidade zero, a qual permite aproximacdes mais
intimas entre a particula e o corpo perturbador, quando o valor da constante de

Jacobi diminui.
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As Figuras 6.5, cujas condicOes iniciais estdo na Tabela 6.1, mesmo que
possuam o mesmo conjunto de condi¢Bes iniciais, elas ndo tém a mesma
constante de Jacobi (ver Equacbes 6.7 e 6.14). Por tanto, o procedimento
utilizado serve para mostrar como o achatamento influi na topologia das
trajetorias.
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CAPITULO 7

ANALISES DA CAPTURA GRAVITACIONAL POR TRITAO

7.1 Introducéo

O fenbmeno da captura gravitacional temporéria tem sido analisado de
diversos pontos de vista. Temos as analises utilizando o problema restrito
circular dos trés corpos, o problema restrito eliptico dos trés corpos, problema

bi-circular, etc.

Tanikawa (1983), mostrou que a probabilidade de captura permanente com
mecanismos puramente gravitacionais é zero. Em consequéncia, alguns
mecanismos nao gravitacionais de captura foram propostos. Uma revisédo
destes pode ser encontrado no trabalho de Pollack, Burns e Tauber (1979).
Desta forma, eles propuseram um mecanismo de arrasto por gas para facilitar

0 mecanismo de captura permanente.

Heppenheimer (1975), Heppenheimer e Porco (1977), estudam a captura nos
pontos de libragdo, do ponto de vista do problema restrito dos trés corpos.
Determinam uma estimativa de tempo na qual o corpo permanece capturado,
analisando também a importancia da mudanca na massa dos primarios nos
processos de captura. Consideram também os efeitos do arrasto de uma
nebulosa. Além disso, existe uma série de trabalhos de Carusi e colaboradores
com respeito a captura temporaria de pequenos corpos por Jupiter (Carusi e
Pozzi 1978, Carussi e Vasecchi 1980a,b). Huang e Innanen (1983), analisam
as regibes de estabilidade e captura para satélites jovianos retrogrados,
usando o diagrama de Henon e o modelo do problema restrito dos trés corpos.

Estudam as diversas probabilidades de captura temporaria por Japiter.
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No entanto, como temos apresentado brevemente os estudos sobre o tema,
foram inicialmente utilizados para explicar a captura dos satélites planetarios.
Foi somente na década de 90 que se iniciaram os estudos desse fendbmeno na
reducdo de consumo de combustivel em um problema de transferéncia orbital
entre dois corpos (Belbruno, 1990 e Miller e Belbruno, 1991). Os estudos sobre
0 assunto demonstram que esta pode ser a forma mais econémica de enviar
material e suprimentos para a Lua e, talvez, a outros planetas do sistema solar.
Belbruno e Miller aplicaram o mecanismo da captura gravitacional temporaria
em uma trajetéria de transferéncia Terra-Lua. Os resultados mostraram uma
economia de combustivel, em relacédo as transferéncias do tipo de Hohmann,
ao custo de um tempo maior para a transferéncia (Belbruno, 1990; Miller e
Belbruno, 1991). Eles introduziram um conceito chamado limite de estabilidade
fraca (ou limite nebuloso) para deduzir uma esfera de influéncia gravitacional
mais realista em relagdo a esfera de influéncia classica. O fendmeno de
captura em sistemas de trés corpos € importante porque a maioria dos
sistemas que sdo estudados se baseiam em trés corpos, como no caso da
Terra, Lua e um veiculo espacial, ou ainda o Sol, um planeta e um veiculo
espacial, etc. Yamakawa (1992) estuda os mecanismos de captura pela Lua,
aplicada a trajetoria de veiculos espaciais no sistema Terra-Lua com um
minimo consumo de DV para uma insercdo em orbita lunar. Usando o ponto de
vista da variacdo da energia dos dois corpos, 0 mecanismo de captura
gravitacional € mostrado de forma qualitativa e quantitativa, desenvolvendo as
trajetorias de transferéncia Terra-Lua as quais sdo seguidas pela captura

gravitacional.

Vieira Neto e Winter (2001) estudam o problema da captura gravitacional
temporaria no sistema Sol-Urano-particula, fazendo uma analise sistematica do
conjunto de condig¢des iniciais, assim como uma medida da duracéo do tempo
de captura. Astakhov e Farrelly (2004), analisam a captura e escape no
problema restrito eliptico dos trés corpos. Propdem que as particulas podem

ingressar em regifes caoticas as quais tendem a prolongar a sua estadia no
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interior da esfera de Hill do planeta, induzindo a captura assistida. No seu
trabalho, mostram que esse mecanismo sobrevive as perturbacdes devidas a
elipticidade da 6rbita do planeta. No presente capitulo nosso objetivo é
encontrar a dependéncia da variacdo das condicfes iniciais para a captura

gravitacional com o valor da constante de Jacobi.
7.2 Modelo Matematico e Metodologia

A captura gravitacional balistica € uma caracteristica de alguns sistemas
dindmicos, como € o caso do problema restrito circular dos trés corpos aqui
considerado. A idéia basica é que o veiculo espacial pode mudar sua trajetéria
a partir de uma orbita hiperbdlica (energia positiva) ao redor de um corpo
celeste para uma Orbita eliptica (energia negativa), sem o uso de algum
sistema propulsivo. A perturbagdo do terceiro corpo é a forca responsavel por
esta modificacdo da Orbita do veiculo espacial. Para os propésitos praticos do
estudo de trajetdrias de veiculos espaciais, é possivel estudar esse problema
considerando o comportamento da energia dos dois corpos do veiculo espacial
com respeito a Lua. Uma grandeza denominada de E; (Yamakawa 1992,
Belbruno 2004), que é duas vezes a energia total de um sistema de dois

corpos, é definida com respeito ao primario mais préximo por:

E,=VZ-2m/r (7.1)

Sendo V a velocidade do veiculo espacial relativa ao primario proximo, r a
distancia do veiculo espacial a esse primario, e mo parametro gravitacional do
primario préximo. A partir do valor de E € possivel conhecer se a Orbita &
eliptica (E2 < 0), parabdlica (E; = 0) ou hiperbdlica (E> > 0) com respeito a
Tritdo. Para as simulacées numéricas, 0 modelo usado é o do problema restrito
dos trés corpos, o qual sera aplicado ao sistema formado por Netuno — Tritdo -
veiculo espacial, estando as unidades no sistema canénico. Usamos o0 sistema

de coordenadas giratorias (Szebehely, 1967), ver Equacdes 6.1 — 6.7.
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esferade influéncia

FIGURA 7.1 — Parametros da captura gravitacional balistica.

A metodologia a ser utilizada para encontrar as trajetérias consiste em comecar
a integracdo numeérica no ponto em que o veiculo espacial esta mais préoximo
de Tritdo. Nesse ponto, um certo valor negativo de E, é dado ao veiculo
espacial, sendo que a velocidade computada deve estar em concordancia com
a Equacgdo (7.1). A distancia r é conhecida e o vetor velocidade tem
componente radial nula. Desta forma, o veiculo espacial comeca 0 seu
movimento proximo de Tritdo e, com um tempo de integracdo negativo na
propagacdo numérica da trajetoria, pode-se determinar 0 movimento antes da
aproximacao. As condicdes finais da trajetoria sdo convertidas em condicdes
iniciais ao estudar o problema. Os principais parametros da trajetéria s&o: 1, =
Distancia pericéntrica, s = Angulo que especifica a posicdo do periapside, b =
Posicdo do angulo de entrada que especifica o ponto onde o veiculo espacial
atinge a esfera de influéncia do Tritdo. Na Figura 7.1, mostramos uma captura
direta (sentido contrario ao do reldgio), sendo uma captura retrograda no
sentido de giro do relégio. As condicBes iniciais no sistema fixo sdo obtidas a

partir de s e rp da seguinte forma:
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Seja a posicao e velocidade inicial do veiculo espacial com respeito a Tritao:

| [, COSS,I, Sens | 7.2

—

V, /o T :{ -V sens,Vcoss }

\

A posicao e velocidade de Tritdo com respeito ao sistema inercial de referéncia

sao:

f. ={m cos(nt),m sen(nt)}

\7T :{- nm sen( nt),nm cos(nt)} (7:3)

Entéo, a posicdo e velocidade do veiculo espacial com respeito ao sistema fixo

serao:

= v/e®T+rT

. (7.4)
=V et +Vr

<t =

Escrevendo as componentes da Equacao (7.4) teremos:

X(t) =r, coss +m cos(nt)
h(t) = + t
| (t) =rysens +msen(nt) 7.5)
X(t) = -V sens - nm sen(nt)

h(t) =V coss +nm cos(nt)

Lembrando que n =1, entdo parat = 0 teremos:

X(0) =r,coss +m
h(0) =r, sens

.( ak (7.6)
X(0)=-Vsens

h(0)=Vcoss+m
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7.3 Anédlises

Das curvas de velocidade zero (Figuras 6.1-6.2) observamos que, para alguns
valores da constante de Jacobi, essas curvas formam “pescoc¢os” que permitem
a comunicacdo entre as regides que orbitam Netuno e Tritdo. Desta forma, é
possivel a captura ou escape de Tritdo. Isto € consequéncia da “disputa”
gravitacional entre Tritdo e Netuno. A esfera de influéncia aqui usada nao
corresponde ao valor classico fornecido pelo problema restrito dos trés corpos

(raio esfera de influéncia » (m,)?'®). Usaremos de forma pratica o valor

fornecido por Yamakawa (1992) para o sistema Terra-Lua (raio da esfera de
influéncia = 10° km). Variamos ligeiramente esse valor para ver a sua influéncia
no processo de captura gravitacional. Os valores que serdo utilizados aqui

estao mostrados na Tabela 7.1.

Tabela 7.1. Valores para Tritao

Condicao Esfera de Raio de Altitude do
influéncia Tritdo pericentro (x10%km)
(x10%km) (x10%km)
I 80 1.353 1
I 100 1.353 0.1
1 100 1.353 0.05

Quando graficamos os valores de s vs C; para diversos valores iniciais da
energia de dois corpos, em todos 0s casos encontramos diversas regides de
exclusdo onde ndo é possivel a captura gravitacional. As Figuras 7.2-7.4
mostram diversos valores iniciais para a energia dos dois corpos assumidos
para o processo da captura. A probabilidade da captura gravitacional decresce
com o acréscimo (em valor absoluto) da energia inicial e com o incremento da
constante de Jacobi, sendo esse fato observado na faixa de valores
considerados.
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O processo da captura gravitacional satisfaz as condicdes impostas, que E; em
relacdo a Tritdo seja negativo no pericentro e que a distancia entre Tritdo e o
veiculo espacial exceda os 10°km ou 8x10*m, antes de completar os 50 dias
sem colisdo com Tritdo (para mais detalhes ver Yamakawa, 1992 e Vieira Neto,
1999). As Figuras 7.5-7.8 foram geradas para a condicao Il e considerando que
a energia inicial é de -0.00454 (unidades canbnicas). Essas figuras mostram
orbitas no sistema fixo, sistema girante e a energia (E2) vs tempo. As orbitas de
captura mostram a mudanca no sinal de E,, isto é, de valores negativos
passam a positivos. Quando s esta no intervalo de [0°20° para as 6rbitas
diretas, o tempo necessario para a captura (mudanca de sinal) esta entre os 8
a 13 dias (Figura 7.5c). No intervalo [60°,120°] para as 6rbitas diretas o tempo
estd entre os 5.5 e 8.2 dias (Figura 7.6c). Para as Orbitas retrogradas, para s
no intervalo [0°,30° o tempo de captura esta entre os 9.8 e 20 dias, mas no
intervalo [120°,170°], o tempo esta entre os 12 e 14 dias.

-
(=]
=

X a
FIGURA 7.5 — Orbita de captura da condicéo Il considerando s no intervalo

[0°,20°] para 6rbitas diretas. a) Sistema fixo, (b) Sistema

girante, (c) E2 vs tempo (continua).
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FIGURA 7.5 — (Concluséo).
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FIGURA 7.6 — Orbita de captura da condigdo Il considerando s no intervalo

[60°,120° para 6rbitas diretas. (a) Sistema fixo, (b) Sistema

girante, (c) E2 vs tempo (continua).
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FIGURA 7.7 — Orbita de captura da condigdo Il considerando s no intervalo

[0°,30°] para érbitas retrogradas. (a) Sistema fixo, (b) Sistema
girante, (c) E2 vs tempo (continua).

164



0y —
A Halima —

0: —

Tritda
104 “ ~0.64 082 <DE B8 -uxb
LA —
L —
od

nng —

ET

Fid e 4 L)

] [
e [y C

FIGURA 7.7 — (Concluséo).

=1

Q

FIGURA 7.8 — Orbita de captura da condicéo Il considerando s no intervalo
[120°,170° para 6rbitas retrégradas. (a) Sistema fixo, (b)

Sistema girante, (c) E2 vs tempo (continua).

165



01
& Netuna —

= a0

-1 -1.12 -1.08 -1 -1 ﬂﬂ-b

Ll
oG —
B

o

&
tempa (dizs) C

FIGURA 7.8 — (Conclus&o).

7.4. Comentarios

A captura balistica € um método eficiente de colocar um veiculo espacial em
orbita ao redor do secundario (Tritdo). Através das perturbacbes do terceiro
corpo, uma unica manobra é necesséria para enviarmos, um veiculo espacial
desde uma 6rbita proxima ao priméario (Netuno), a um ponto onde o veiculo
espacial € capturado ou ingressa em uma Orbita eliptica ao redor do Tritéo,
sendo esta captura temporaria. O veiculo espacial se aproxima de Tritdo em
uma Orbita hiperbodlica, mas a perturbacdo do terceiro corpo (Netuno) decresce
a energia, 0 que traz como conseqiéncia que a Orbita seja uma elipse nas

proximidades de Tritdo. No entanto, essa mesma perturbacdo eventualmente
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faz com que o veiculo espacial ganhe energia e escape da esfera de influéncia

de Tritdo.

Assim, neste capitulo analisamos a mudanca de energia de dois corpos e a sua
influéncia nos processos de captura gravitacional temporaria. Encontramos
diversas falhas que mostram um compromisso entre o angulo que define a
posicédo do pericentro (S) e a energia dos dois corpos (E2). Yamakawa (1992)
da uma estimativa das variacdes da energia de dois corpos e da constante de
Jacobi como funcdo do parametro de massa m. NoO entanto, existe uma
pequena diferenca com os valores teéricos desenvolvidos por Prado (2002) e
os valores usados por Yamakawa (1992) para o sistema Terra-Lua. Essas
diferencas sao devidas aos diferentes valores usados para o raio da esfera de
influéncia e para a distancia pericéntrica o qual mostra o predominio deles nos
valores de E,. Por outro lado, para o sistema que temos estudado, devido a
perturbacao de Netuno, os valores de E; séo elevados quando comparados aos

valores do sistema Terra-Lua.
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CAPITULO 8

CONCLUSOES E SUGESTOES DE TRABALHOS FUTUROS

8.1 Introducéo

Neste capitulo nds fazemos alguns comentérios respeito ao trabalho aqui
apresentado. Discutimos alguns dos principais pontos e propomos alguns itens

de interesse para futuros trabalhos.

8.2 Conclusdes

No capitulo 2, dois importantes parametros, o DV de lancamento e a velocidade
no infinito V, proxima de Netuno, s&do considerados como uma funcéo da data
de lancamento e do tempo de vbo. Estes dois parametros determinam o
consumo de combustivel desde uma orbita LEO e o frenado proximo de
Netuno, respectivamente. O DV foi considerado o parametro mais importante. A
opcdo EJN sem frenado fornece os melhores valores 6timos do DV total para
uma transferéncia cuja duracao seja menor que 13.8 anos. Esta opcdo também
determina valores baixos para o V, . Para grandes tempos de transferéncia, a
opgédo EVEJSN é 6tima em termos do minimo DV, no entanto V, é alto nesta
opcéao. Para as opgdes com frenado a o esquema de transferéncia EJN tem um
comportamento 6timo no consumo de combustivel comparado as demais
opgOes para um tempo de voo entre 12 e 17 anos. Mas para tempos de voo
entre os 17-18 anos a opcdo EVEJSN fornece os menores consumos de

combustivel, quando comparadas as outras opcoes.

No capitulo 3, para as manobras que visam fazer do veiculo espacial um

satélite de Tritdo, mostra-se a proporcionalidade direta entre o DV e Vy nas
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proximidades de Netuno. Pequenas mudancas no raio do pericentro néo
trazem significativas mudancas ao consumo de combustivel, mas elevados
valores do raio do apocentro minimizam o consumo de combustivel, sendo uma
desvantagem o tempo investido na manobra. No caso da transferéncia direta a
Tritdo, encontramos certos intervalos onde o angulo r nos fornece o minimo
consumo de combustivel em uma missao de sobrevbéo a Tritdo. Em geral, as
manobras que visam fazer do veiculo espacial um satélite de Tritdo, quando

comparadas as transferéncias diretas, nos fornecem minimos valores do DV.

No capitulo 4, nota-se que quando | 3 39° e | £ 141° existe a possibilidade de
acontecer a ressonancia de Kozai. Assim o satélite pode sofrer grandes
variacdes da excentricidade. Porém, no problema estudado aqui, temos o efeito
adicional do achatamento. Entdo, mesmo que o satélite esteja na faixa de
39°€1£141°, se o achatamento for incluido, variacdes significativas da
excentricidade podem ser atenuadas. Desta forma, satélites localizados em
regides onde os efeitos do achatamento sdo predominantes, praticamente

mantém a sua original excentricidade e inclinagao.

No capitulo 5, as orbitas “tadpole” e “horseshoe” sédo descritas pela solucéao
completa das equacdes de movimento, sem usar modelos truncados ou outros
tipos de aproximacOes. Analisamos, principalmente, a variacdo do angulo
ressonante Dl , como consequiéncia da mudanca na excentricidade, inclinacéo

€ semi-eixo maior.

No capitulo 6 estudamos as superficies de secdo de Poincaré do sistema
Netuno-Tritdo-clone, mediante o modelo do problema restrito circular planar
dos trés corpos, o qual nos fornece uma aproximacao do sistema mencionado.
Fazendo uma inspecao das superficies de sec¢do, encontramos que a regiao
cadtica incrementa-se com a diminuicdo da constante de Jacobi. Isto esta
conectado com a mudanca na curva de velocidade zero, a qual permite

aproximacdes mais intimas entre a particula e o perturbador, quando o valor da
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constante de Jacobi diminui. O efeito do achatamento muda a topologia do
espaco de fase. Assim, as ilhas de estabilidade sdo modificadas quando

consideramos o efeito do achatamento.

No capitulo 7, analisamos a captura gravitacional temporaria considerando a
mudanca da energia de dois corpos. Como consequéncia, aparecem diversas
falhas que mostram um compromisso entre o angulo que define a posi¢cao do
pericentro (s) e a energia de dois corpos (E»). Por outro lado, devido a
perturbacdo de Netuno, os valores de E, s&o elevados quando comparados
aos valores do sistema Terra-Lua. Assim, do ponto de vista gravitacional, as
forcas perturbadoras que atuam no veiculo espacial sdo principalmente a
atracdo gravitacional de Netuno e a forca centrifuga, mas essas forcas
desaceleram o veiculo espacial, sendo um efeito equivalente a aplicar uma

propulséo continua no veiculo espacial.

8.3 Proposta para Futuros Trabalhos

Devido a que o nosso trabalho fornece diversas informagfes nas areas da
mecanica celeste e da engenharia aeroespacial, consideramos que alguns

pontos de interesse para futuros trabalhos séo:

1. Analisar os diversos esquemas de transferéncia da Terra a Netuno,
combinadas com manobras de propulsdo continua, com o objetivo de
reduzir o tempo de véo.

2. Inovar as diversas manobras ao redor de Netuno e Tritdo, considerando
manobras de aerobraking nas suas atmosferas.

3. Aproveitar as manobras aqui sugeridas para lancar diversos sensores a
superficie de Netuno e Tritdo, com 0 objetivo de receber informacdes
com respeito a atmosfera e a superficie, e enviar os dados ao veiculo

espacial que esta orbitando esses corpos.
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. Aproveitar a viagem ao sistema de Netuno para estudar diversos
asteréides que se encontram no cinturdo principal.

. Analisar a dinamica do pouso de um orbitador espacial em Netuno e/ou
Tritéo.

. Obter uma andlise mais detalhada da regido entre os 4.67R\-14.325Ry,
com o objetivo de tentar explicar as possiveis causas dinamicas da
auséncia de satélites naturais, arcos, anéis ou pequenos Ccorpos
orbitando Netuno.

. Ver as possiveis vantagens ou desvantagens da viagem entre os pontos
de equilibrio lagrangianos e Netuno e/ou Tritéao.

Estudo da dindmica em volta dos pontos de equilibrio Lagrangianos L; e
L, do sistema Netuno-Tritdo-veiculo espacial utilizando a normalizacao
de Birkhoff, para pesquisar a influéncia do achatamento nessas regifes.

. Analisar outras opgOes de transferéncias no sistema Netuno-Tritdo.
Assim, temos desenvolvimentos de orbitas periddicas, desenvolvimento
de Orbitas halo, transferéncias entre orbitas halo, transferéncia desde

uma Orbita de baixa altitude ao redor de Netuno a uma 6rbita halo.
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