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RESUMO

Neste trabalho é analisada a estabilidade de veiculos espaciais em ressonancia. Esco-
lhemos o sistema de Haumea por ter propriedades tinicas com relagao aos sistemas ja
conhecidos, e é considerado um forte candidato para receber uma missao de explora-
¢ao. O sistema foi modelado considerando o potencial gravitacional perturbador de
Haumea até grau e ordem seis dos polinémios de Legendre e também adicionamos
a perturbacao de suas duas luas, Namaka e Hi’iaka. Analisamos o desempenho das
forcas perturbadoras do sistema sobre o veiculo espacial através dos métodos da
integral da perturbacao. Por meio dos mapas da excentricidade maxima da orbita
do veiculo espacial, do tempo de vida do veiculo espacial e da integral da perturba-
¢ao, avaliamos a estabilidade das orbitas do veiculo espacial no sistema de Haumea.
Também avaliamos a estabilidade das érbitas nas ressonancias de movimentos mé-
dios, 1:1 veiculo-Hi’iaka e 3:1 veiculo-Namaka. Ao final do trabalho avaliamos o
mecanismo Kozai-Lidov excéntrico em um sistema de pequenos corpos e aplicamos
ao sistema de Haumea, também mostramos em quais cenarios o mecanismo pode
ocorrer no sistema de Haumea.

Palavras-chave: Astrodinamica. Ressonancia. Perturbacgoes orbitais. Kozai-Lidov.
Estabilidade orbital.
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STABILITY SPACECRAFT IN RESONANCE

ABSTRACT

In this work the stability of spacecraft in resonance is analyzed. We chose the
Haumea system because it has unique properties with respect to known systems,
and is considered a strong candidate to receive an exploration mission. The system
was modeled considering the disturbing gravitational potential of Haumea up to de-
gree and order six of the Legendre polynomials and also added the perturbation of
its two moons, Namaka and Hi’'iaka. We analyze the performance of the disturbing
forces of the system on the spacecraft through the perturbation integral methods.
By means of the maps of the maximum eccentricity of the spacecraft orbit, of the
life time of the spacecraft and of the perturbation integral, we evaluated the sta-
bility of the orbits of the spacecraft in the Haumea system. We also evaluated the
stability of the orbits in mean motion resonances, 1:1 spacecraft-Hi’iaka and 3:1
spacecraft-Namaka. At the end of the study, we evaluated the eccentric Kozai-Lidov
mechanism in a of small bodies system and we apply to the Haumea system, we also
show in which scenarios the mechanism can occur in the Haumea system

Keywords: Astrodynamics. Kozai-Lidov. Orbital perturbation. Orbital stability. Res-
onance.
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1 INTRODUCAO

Desde o inicio da ciéncia moderna até o final do século passado a astronomia do
sistema solar caracterizava de forma categérica os corpos celestes denominados pla-
netas. O avanco da tecnologia e da metodologia de observacao dos corpos do sistema
solar proporcionaram, nos ultimos anos, observar de forma mais precisa os corpos
que orbitam além da orbita de Netuno. Foram descobertos varios corpos, dentre os
quais, alguns apresentando caracteristicas semelhantes as de Plutao. Neste aspecto,
0s novos corpos seriam classificados como planetas, aumentando de forma expressiva
a quantidade de planetas no sistema solar. Diante deste fato, a Unido Astronomica
Internacional redefiniu as regras de classificacdo dos corpos celestes, caracterizando-
os de forma mais precisa quanto a sua interagao com os pequenos corpos do sistema
solar e suas caracteristicas fisicas. De acordo com as novas regras, surgiu a categoria
denominada planeta anao. Faz parte desta categoria o corpo celeste que esta em
orbita ao redor do sol, tenha massa suficiente para que sua autogravidade supere as
forcas de corpo rigido de maneira que ele assuma o equilibrio hidrostatico e tenha
a forma quase esférica, nao limpou as vizinhangas de sua orbita e nao seja um saté-
lite (IAU., 2006a). De acordo com as novas regras, Plutao (IAU., 2006b) e o asteroide
Ceres, passam ser classificados como planetas anoes. Dentre as novas descobertas,
trés corpos ja sao classificados como planetas andes, Eris, Makemake e Haumea,
descobertos por Mike Brown (BROWN et al., 2005b; BROWN et al., 2005a).

Com o aumento da descoberta de novos corpos celestes, houve também um aumento
no interesse em estuda-los mais diretamente, principalmente os objetos transnetuni-
anos. Porém, para cumprir esta tarefa, ha a necessidade do envio de sondas espaciais.
A “New Horizons” foi a primeira sonda dedicada a fazer o reconhecimento do planeta
anao Plutao e explorar o cinturdo de Kuiper. Lancada em janeiro de 2006, efetuou
uma passagem por Plutdo em julho de 2015, registrando imagens de sua atmosfera
e da superficie. A sonda “Dawn”; langada em setembro de 2007, orbitou o asteroide
Vesta entre julho de 2011 e setembro de 2012 e iniciou a orbitar o planeta anao

Ceres em marco de 2015.

Neste cenario, o sistema de Haumea é um forte candidato a receber missoes explora-
térias. Pois, este sistema tem caracteristicas tinicas comparadas com as caracteristi-
cas dos outros corpos ja conhecidos do sistema solar (KONDRATYEV, 2016). Tem o
formato de um elipsoide triaxial, possui curto periodo de rotacao e tem dois satélites

naturais, Namaka e Hi’'iaka.

Como motivagao, estes fatos justificam o estudo da dindmica de veiculos espaciais



no sistema de Haumea. O estudo desenvolvido neste trabalho tem como objetivo
explorar a estabilidade de veiculos espaciais em ressonancia neste sistema. Entao o
estudo foi conduzido da seguinte forma: foram caracterizadas as perturbacoes do sis-
tema sobre o veiculo espacial. Posteriormente foi realizado o estudo da estabilidade
do veiculo espacial no sistema, que permitiu a identificagdo de algumas ressonancias
de movimentos médios notaveis para desenvolver o estudo da estabilidade do veiculo
na ressonancia. Foi desenvolvido o estudo da estabilidade do veiculo espacial orbi-
tando Namaka e Hi’iaka. Finalizando o trabalho foi desenvolvida a possibilidade da
ocorréncia de “flip” (virada) do plano orbital em sistemas de pequenas massas com

aplicacao em um veiculo espacial no sistema de Haumea (ressonancia Kozai-Lidov).

A metodologia e o formalismo tedrico adotados neste trabalho podem ser relaci-
onados da seguinte forma: Adotamos o formalismo do problema de N corpos para
modelar o movimento dos corpos do sistema. Este formalismo incorpora as perturba-
¢oes dos N-2 corpos sobre o corpo perturbado. Adotamos a expansao dos polinémios
de Legendre para o modelo da perturbacao devida ao formato do corpo central. Para
o estudo da intensidade das perturbagoes adotamos o método da integral da per-
turbagdo. A ressonancia de movimentos médios foi determinada pela relagdo entre
as frequéncias dos movimentos médios dos corpos perturbado e perturbador e tam-
bém identificadas por meio de mapas de variacdo da excentricidade em funcao da
inclinacao e do semi-eixo maior. Para o estudo da ocorréncia do mecanismo Kozai,
também conhecido como ressonancia Kozai, usamos o conceito do acoplamento entre
a inclinagdo e a excentricidade que pode ser verificado por meio da curva ¢ x e,
denominada como curva Kozai. E a construgao de mapas da dinamica das orbitas
foi um método recorrente para avaliar a estabilidade das orbitas. O detalhamento

das metodologias e formalismos ¢é apresentado no capitulo 3.

Este trabalho esta organizado da seguinte forma: O capitulo 2 apresenta o estudo
bibliografico do sistema de Haumea e os estudos bibliograficos introduzindo os con-
ceitos abordados no desenvolvimento tedrico e metodologia. Este capitulo também
apresenta a inferéncia do estudo bibliografico para o desenvolvimento deste traba-
lho. O capitulo 3 apresenta o desenvolvimento teérico e a metodologia utilizados
para a modelagem do problema. O capitulo 4 apresenta os resultados do estudo dos
potenciais perturbadores de Haumea, Namaka e Hi’iaka. O capitulo 5 mostra os re-
sultados do estudo da estabilidade das d6rbitas ao longo do periodo de cinco anos. O
capitulo 6 apresenta os resultados do estudo das ressonancias de movimentos médios
(MMRs). O capitulo 7 apresenta os resultados do estudo da dindmica de veiculos

espaciais orbitando Namaka e Hi’iaka. O capitulo 8 apresenta os resultados do es-



tudo de flips do plano orbital em sistemas de pequenas massas (ressonancia Kozai)

com aplicacao no sistema de Haumea e o capitulo 9 apresenta as conclusoes.






2 Revisao Bibliografica

Neste capitulo apresentamos o estudo para estabelecer o conhecimento do sistema
de Haumea, da acao do potencial gravitacional perturbador do corpo central sobre
0s corpos que o orbitam, e dos efeitos das perturbagoes devidas aos satélites naturais

sobre um corpo inserido no sistema com relevancia para as ressonancias.
2.1 Sistema de Haumea

O sistema de Haumea possui caracteristica tinica comparada ao que ja é conhecido
do sistema solar, fato devido ao formato e a dindmica de Haumea (KONDRATYEV,
2016). O planeta ando Haumea tem o formato que se assemelha a um elipsoide
triaxial (RABINOWITZ et al., 2006), com periodo de rotagao de 3,9155 horas (RA-
GOZZINE; BROWN, 2009). E orbitado por dois satélites naturais, Namaka de érbita
interna com semi-eixo maior a = 25657 km e periodo orbital de 18,278 dias e Hi’iaka
com semi-eixo maior a = 49880 km e periodo orbital de 49,462 dias (RAGOZZINE;
BROWN, 2009). Haumea possui a superficie coberta com gelo, e recentemente (em
2017), foi encontrado em torno de Haumea, um anel de 70 km de largura e 2287
km de raio (DUMAS et al., 2011; THIROUIN et al., 2016; ORTIZ et al, 2017). E um
planeta distinto dos demais principalmente pela alta velocidade de rotacao além
de sua forma elipsoidal proeminente. Também os estudos indicam que Namaka e
Hi’iaka estao orbitando numa configuragao proxima a ressonancia 8:3 de movimento
médio, e provavelmente, tenham passados pela ressonancia de movimento médio

3:1 (RAGOZZINE; BROWN, 2009).

Observacoes e medicoes realizadas desde o descobrimento de Haumea e suas luas,
formam um conjunto suficiente de dados para a modelagem da dinamica deste sis-
tema (RABINOWITZ et al., 2006; RAGOZZINE; BROWN, 2009; LOCKWOOD et al., 2014).
Varios modelos da dindmica deste sistema vem sendo apresentados. Temos, desde
modelos que buscam determinar o motivo da configuracao atual da dindmica de
Namaka e Hi’iaka (SCHLICHTING; SARI, 2009; CUK et al., 2013) a modelos que deter-
minam a forma mais eficiente de introduzir e manter sondas exploratérias no sistema
(SANCHEZ et al., 2014; SANCHEZ, 2015).

Schlichting e Sari (2009) propoe um modelo para a formacao da familia colisional
de Haumea, incluindo suas luas, que ocorre na seguinte sequéncia: Haumea sofre um
grande impacto, esta colisao da origem ao rapido periodo de rotacao de Haumea,
que ejeta material para formar um tnico satélite. Este satélite sofre uma evolugao

por maré, que aumenta o semi-eixo maior de sua orbita. Posteriormente, o satélite



sofre uma colisao destrutiva com um objeto do cinturdao de Kuiper. Os detritos da
colisdo sao ejetados, formando os objetos da familia colisional de Haumea, além de

formar as duas luas Namaka e Hi’iaka.

Cuk et al. (2013) estudaram a dindmica de longo prazo dos dois satélites naturais
de Haumea usando integracoes numéricas. Chegaram a conclusao de que a melhor
explicacao para a atual configuracao do sistema de Haumea consiste da ruptura por
colisdo de uma grande lua de Haumea, onde os detritos que escaparam formaram
os objetos da familia de Haumea, enquanto os detritos ligados a Haumea formaram

um grande disco a partir do qual Namaka e Hi’iaka se formaram.

Sanchez (2015) realizou um estudo mapeando a intensidade das perturbagoes do sis-
tema formado por Haumea utilizando a técnica da integral das acelera¢oes perturba-
doras gerando os mapas de perturbagoes. Por meio deste estudo foram determinadas
varias configuracoes de manutencao orbital de sondas espaciais para diferentes obje-
tivos de missoes. Cobrindo desde érbitas estaveis (pelo menos 5 anos de duragao) que
possibilita a coleta sistematica de dados, até orbitas instaveis que levam a colisao

com Haumea ou com uma de suas luas, para coleta de dados na superficie.
2.2 Perturbacao devida ao corpo central

O modelo matematico mais usado para a perturbacao devida a distribuicao da massa
do corpo central é a expansao dos polindmios de Legendre. Este modelo é recorrente
nos livros textos que tratam de dindmica orbital e mecénica celeste (CURTIS, 2014;
VALLADO, 1997).

Quanto a atuacao da perturbagdo do corpo central, os efeitos dos harmodnicos zo-
nais predominam, gerando perturbagoes seculares, perturbagoes de longo periodo e
perturbagdes de curto periodo. A longitude do nodo ascendente (£2), o argumento
do periastro (w), e a anomalia média (M) sdo os elementos orbitais afetados pe-
las perturbagoes seculares (VALLADO, 1997). Porém, considerando que Haumea tem
um proeminente achatamento equatorial os efeitos dos harmonicos setoriais devem
ser considerados, bem como os efeitos dos harmonicos tesserais. Estas consideragoes
sao importantes na obtencao de resultados mais precisos em simulacoes de longo
prazo (CURTIS, 2014; VALLADO, 1997).

Cuk et al. (2013) utilizou somente o termo correspondente ao achatamento de Hau-

mea (termo Jy) para o estudo da origem das luas de Haumea.

Sanchez (2015) utilizou a expansao dos polinémios de Legendre até o grau e ordem



4 estabelecendo os mapas das perturbagoes, que determinaram o conjunto das con-
digoes iniciais do veiculo espacial pertinentes ao tipo de missao desejada no sistema

de Haumea.
2.3 Perturbagao pela presenca de um terceiro corpo e ressonincias

Quanto a presencga do terceiro corpo, temos perturbagoes seculares no argumento
do periastro e na longitude do nodo ascendente. Os movimentos dos periastros do
corpo perturbado e do corpo perturbador causam variagoes de longo periodo na
excentricidade, inclinacao, argumento do periastro e na longitude do nodo ascen-
dente (VALLADO, 1997). O efeito destas perturbagoes sao ampliadas quando o corpo
perturbado esta em ressonancia de movimentos médios com o corpo perturbador,
ou seja, quando ha a comensurabilidade entre o periodo orbital do corpo pertur-
bado e o periodo orbital do corpo perturbador (MURRAY; DERMOTT, 1999). Nesta
configuracao as perturbacoes mutuas se repetem periodicamente resultando o au-
mento da amplitude dessas perturbacoes. Portanto, as variagoes de longo periodo
nos elementos orbitais do veiculo espacial podem influenciar no tempo de vida da

missao.

Sanchez e Prado (2017) realizaram um estudo da estabilidade de sondas espaci-
ais por meio de mapas de perturbagoes na regiao proxima a Namaka considerando
as perturbagoes de Namaka e Hi’'iaka. A regido estudada compreende a regiao de
semi-eixos maiores entre 20000 km e 30000 km. Os resultados mostraram que esta
regiao é cadtica, contudo, encontraram uma regiao ao redor de Namaka com baixa
perturbagao. Esta menor perturbacao ocorre quando a sonda espacial estd em mo-
vimento coorbital com Namaka, proxima a ressonancia de movimentos médios 1:1,
sendo a regiao das Orbitas retrogradas mais estavel, contendo uma regiao de menor
perturbagao mais larga comparada com a regiao de menor perturbacao das érbitas

diretas.

As perturbagoes causadas pelo terceiro corpo também podem levar a grandes va-
riacoes na excentricidade e na inclinagdo do corpo perturbado de forma acoplada.
Perturbacoes com esta caracteristica sao denominadas de mecanismo Kozai-Lidov
(KOZAI, 1962; LIDOV, 1962).

Ford et al. (2000), mostraram que o desenvolvimento das equagoes de perturbagao
secular para um sistema triplo, usando a Hamiltoniana de perturbacao classica até
a terceira ordem, permite analisar o mecanismo Kozai-Lidov em sistemas com alta

inclinacao e alta excentricidade.



Yokoyama et al. (2003) desenvolveram uma abordagem analitica com a fungao per-
turbadora truncada na quarta ordem para o estudo dos satélites exteriores de Jupi-
ter. Este desenvolvimento apresenta nos resultados o que agora é conhecido como me-
canismo Kozai excéntrico (Eccentric Kozai Mechanism - EKM) (LITHWICK; NAOZ,

2011) ou mecanismo Kozai-Lidov excéntrico (Eccentric Kozai-Lidov - EKL).

Naoz et al. (2011), realizaram um estudo que, por meio do mecanismo Kozai-Lidov,
conseguiram explicar as orbitas retrogradas de “Hot-Jupiters” que nao poderiam ser
explicadas por meio da teoria de formagcao de planetas, que assume que os sistemas
planetéarios sao formados de um disco de matéria, gerando somente Orbitas diretas
para os planetas. No estudo desenvolvido por Naoz et al. (2011), que também foi
utilizada a Hamiltoniana de perturbagao classica desenvolvida até a terceira ordem,
foi obtido como resultado que a perturbagdo por um terceiro corpo massivo (um
planeta ou um corpo celeste como uma and marrom) que possui 6rbita de alta
excentricidade, pode causar “flips” do plano orbital do corpo perturbado, levando
um corpo com oOrbita direta para orbita retrograda e vice-versa, desde que o plano
orbital do corpo perturbado tenha alta inclinacao com relagao ao plano orbital do
corpo perturbador (= 60 graus). Mostraram também, que a condigdo necesséaria para
a ocorréncia do “flip” do plano orbital é a evolugao da 6rbita do corpo perturbado

para altas excentricidades, atingindo valores préoximos de uma unidade.

Varios estudos foram realizados com o objetivo de aprofundar o conhecimento deste
mecanismo e seu efeito sobre exoplanetas em sistemas de estrelas binarias e planetas
perturbados por um terceiro corpo de grande massa (CARVALHO et al., 2013; NAOZ
et al.,, 2013; LI et al., 2014; CARVALHO et al., 2015b; CARVALHO et al., 2015a; MORAES
et al., 2015).

2.4 Inferéncia para o desenvolvimento do presente trabalho

Os topicos abordados neste capitulo estabelecem o direcionamento para o desenvol-
vimento deste trabalho. A bibliografia adotada neste trabalho fornece um conjunto
de dados, sobre o sistema de Haumea, que permitem aprimorar o que ja se conhece

deste sistema e produzir novas descobertas.

Quanto ao modelo da perturbacao devida a Haumea, os trabalhos relacionados na
bibliografia adotaram a expansao dos polinomios de Legendre. Destes trabalhos, o
que apresentou maior expansao destes polindomios desenvolveu até grau e ordem 4.
No presente trabalho vamos utilizar a expansao dos polindmios de Legendre até o

grau e ordem 6 e comparar com os modelos que abordam a expansao dos polino-



mios de Legendre até grau e ordem inferiores 6. Deste estudo esperamos verificar a

aplicabilidade dos modelos quanto ao grau e a ordem da expansao.

Usando o modelo da perturbacao por Haumea, juntamente com a perturbagao devida
as luas de Haumea, vamos estudar a estabilidade das orbitas dos veiculos espaciais
inseridos no sistema de Haumea. Deste estudo, esperamos encontrar regioes de con-
digoes iniciais para o movimento orbital que sejam interessantes para desenvolver o

estudo da estabilidade de veiculos espaciais em ressonancia.

As perturbacoes produzidas por Namaka e por Hi'iaka provocam o surgimento de
ressonancias de movimentos médios e ressonancias do tipo Kozai-Lidov. Vamos ex-
plorar as ressondncias de movimentos médios com relagdo a Namaka e com relacao a
Hi’iaka, visto que, até este momento, somente a ressonancia de movimentos médios

1:1 com Namaka ja foi muito bem estudada.

Atualmente, o uso do conceito da ressonancia do tipo Kozai-Lidov aparece frequen-
temente para explicar as Orbitas de elevada inclinagdo ou retrogradas de sistema
extrassolares. O caso da oOrbita retrégrada é explicado pelo flip do plano orbital.
Neste trabalho vamos verificar a possibilidade da ocorréncia de flips do plano orbi-
tal em sistemas de pequenas massas, tais como, um sistema triplo de asteroides e
um veiculo espacial no sistema de Haumea. Entretanto, como vimos na secao 2.3, o
flip ocorre quando a orbita do corpo perturbado atinge uma excentricidade muito
elevada, muito proxima de uma unidade. Portanto, sistemas de pequenos corpos,
nao admitem, fisicamente, érbitas de excentricidades tao elevadas. Pois este meca-
nismo pode levar o corpo perturbado a colisao com o corpo central ou expelir o
corpo perturbado para fora do sistema. Entretanto, os resultados numéricos das si-
mulacoes em sistemas de pequenos corpos poderao mostrar a inexisténcia de érbitas

retrogradas geradas pelo mecanismo Kozai-Lidov em sistemas de pequenos corpos.






3 DESENVOLVIMENTO TEORICO E METODOLOGIA
3.1 Formalismo das equagoes de movimento e perturbagoes

As equagdes de movimento dos corpos sao dadas pelas equagoes de movimento para o
sistema de N-corpos. Estas equagdes podem ser escritas da seguinte forma (GEYLING;
WESTERMAN, 1971; ROY, 1965; ROY, 2005; VALLADO, 1997; MURRAY; DERMOTT,
1999):

— N—1 — — —

> i i — T r;

ri= =G (mn+mi) 5 +G Y my <j e ) (3.1)
Tin j=1 7aij 7ﬁjn

onde G é a constante gravitacional, o indice n refere-se ao corpo central. A parcela
que contém o somatorio, representa a perturbacao dos m; corpos sobre o corpo m;.
Os termos referentes a primeira parcela do somatorio representam as perturbagoes
diretas da agao gravitacional dos m; corpos do sistema sobre o corpo de massa m;,
os termos referente a segunda parcela do somatorio representam as perturbagoes
indiretas provenientes da interacao dos m; corpos sobre o corpo central. No caso do

sistema Haumea, j = 2, referentes aos satélites naturais Namaka e Hi’iaka.

Para completar a equagdo de movimento para o sistema de Haumea, foi adicionado o
termo ]3c que representa a perturbacao devida a forma do corpo central. Adicionando
o veiculo espacial, temos um sistema de quatro corpos e 7 = 3. Porém, a massa do
veiculo espacial é desprezivel. Desta forma, a equacao completa pode ser escrita

€como,

-, ri = T T 3]
ri:—G(mn+mi)TT+Gij i + P. (3.2)

in j=1 ij J

J#i

O potencial perturbador do corpo central em coordenadas polares esféricas, com
referencial fixo ao corpo e no seu centro de massa, pode ser escrito da seguinte
forma (VALLADO, 1997; ROSSI et al., 1999; BALMINO, 1994):

Ulr,A¢) =2 D3 ()” (Coum c0S(MA) + S s€n(mA)) Pam(sen(e))  (3.3)
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onde, u = Gm,, a. é o raio equatorial do planeta, r é a distancia do veiculo espacial
ao centro de massa do planeta, A é a longitude planetocéntrica, ¢ é a latitude
planetocéntrica, C,,, € S,n sdo os coeficientes dos harmonicos esféricos e P, sao

as fungoes associadas de Legendre.

Os harmonicos esféricos se dividem em trés tipos de termos, harmoénicos zonais,
setoriais e tesserais (KUGA et al., 2011; VALLADO, 1997). Os harmonicos zonais sao
definidos pelos termos de ordem zero (m = 0), eles nao dependem da longitude ()
e divide a esfera em zonas, como mostra a figura 3.1(a). Os harmoénicos setoriais
sdo definidos pelos termos onde n = m, eles dividem a esfera em setores, como
mostra a figura 3.1(b). E os harmonicos tesserais, definidos pelos termos n # m
para m # 0, dividem a esfera em compartimentos, como mostra a figura 3.1(c). O
conhecimento destas caracteristicas permite discutir o efeito dos harmonicos, por

tipo de harmonico, sobre o corpo perturbado.

Figura 3.1 - Representagao dos harménicos esféricos. (a) Harmonicos zonais, (b) Harmo-
nicos setoriais e (¢) Harmonicos tesserais.

(a) _ (b) (c)

Com o objetivo de evitar a singularidade nos polos representamos a Equacao 3.3 na
forma uniforme dada pela Equagao 3.4 (PINES, 1973):

U 2,0) = 250 3 (%) (Com 1+ S i) Aunlsen(9) (3.4)

n=2m=0

onde, 7, = cos(mA) cos™ (@), in, = sen(mA) cos™(¢) e os polindmios derivados de

Legendre sao dados pela Equacao 3.5,

1 drem

Awm = G (dsen())

— (sen?(¢) —1)" (3.5)
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onde d representa a derivada.

Os coeficientes dos harmonicos esféricos para o potencial gravitacional tornam-se
muito pequenos a medida que o grau e a ordem aumentam. Isto provoca erros de
arredondamentos nas operagoes computacionais. Para evitar os erros de arredonda-
mentos usamos a forma normalizada dos coeficientes (Equacgao 3.6) e dos polindémios
(Equagao 3.7) (VINTI, 1971; VALLADO, 1997).

Swm| Lm@n +1)(n — m)!] S, (3.6)
1/2
A [gm(m(:i)?%!— m)!] . .

com

1, se m =0,

2, se m2>1.

Agora podemos escrever a funcao perturbadora devida ao corpo central da seguinte

forma.

U(r, A, 6) = jfi z: (%) (Com o+ S ) Aum(sen(0)) (39

Quanto ao formato de Haumea, medidas efetuadas determinam que trata-se de um
elipsoide triaxial ou elipsoide de Jacobi (Figura 3.1) (RABINOWITZ et al., 2006). Sendo
os semi-eixos do plano equatorial nomeados por a e b e o semi-eixo perpendicular ao

plano sendo ¢, este elipsoide tem a seguinte relagao para os semi-eixos: a > b > c.

Considerando esta relagao, foram determinados os coeficientes dos harmoénicos esfé-
ricos, dados pela Equagao 3.9 (BALMINO, 1994):
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Figura 3.2 - Elipsoide triaxial com a > b > c.
z

A

Y
>

onde as varidveis com indice (") determinam a posigdo do elemento de massa a ser

integrado e d,,0 ¢ o delta de Kronecker.

Integrando as Equagoes 3.9 obtemos as equagdes para os coeficientes do polinémio

de Legendre até grau e ordem 6 (Equagoes 3.10):

C'20
022
C’40
C142

Ca

Co2
Coa

C166

2¢% — (a® + b?)

10a,2 ’
(a® - 1)
20a.2 '
3(3(a* 4+ b*) + 8c*(c? — a* — b?) + 2a*b?)
280a,4 ’
(a* — b*)(2c* — a® — b?)
280a,* ’
(a? — B?)?
2240a.* ’
3361%6 (22 — (a® + 1)) (5(a* + 1Y) + 82(? — a® — 1?) — 2a°P?),
6722@66 (a® — b*)(16¢*(c* — a® — b*) + 5(a* + b*) + 6a%b?),
(a® — 1?)2(26> — a® — B?)
40320a,5 ’
(a—0b)*(a+0b)?
483840a,5 '

(3.10)
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onde S,,, = 0 para todos n e m, C,,,, = 0 se n ou m ou ambos forem impares.
O coeficiente Cy, apresentado na Equacao 3.10 difere da equagao referente a este
coeficiente apresentada por Rossi et al. (1999), porém, as integrais foram conferidas

e verificamos que a equacao do artigo do Rossi et al. (1999) esta errada.

Medidas do formato de Haumea mostram que os valores dos eixos (2a x 2b X 2¢) sao
dados por (1920 x 1540 x 990) km (LOCKWOOD et al., 2014). A Tabela 3.1 apresenta
os valores dos coeficientes dos harmonicos esféricos obtidos por meio das Equagoes

3.10, e a Tabela 3.2 apresenta os valores normalizados dos coeficientes.

Tabela 3.1 - Valores dos coeficientes dos harménicos esféricos do potencial gravitacional
de Haumea obtidos por meio das Equagoes 3.10.

Coeficiente valor
Co —1,11159939 x 10!
Cos 1.78331163 x 102
Cuo 2.78412261 x 1072
Cus —1.41594866 x 103
Cuy 5.67892924 x 103
Ceo —9.43843979 x 1073
Ce2 2.69079479 x 10~*
Cea —3.50705239 x 1076
066 9.37713016 x 10_8

Tabela 3.2 - Valores normalizados dos coeficientes dos harmonicos esféricos do potencial
gravitacional de Haumea.

Coeficiente valor
Cho —4.97122361 x 102
Chys 2.76269450 x 1072
Cho 9.28040869 x 1073
Cys —6.33231492 x 1073
Cu 2.68775988 x 1073
Ceo —2.61775220 x 103
Cés 2.16296028 x 1073
Céea —9.26450239 x 1074
Ces 4.02486903 x 104
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3.2 Integral da perturbagao (Perturbation Integral - PI)

Uma forma de analisar a perturbacao sobre o veiculo espacial é a utilizacao do
método da integral da perturbacao (PI). Originalmente, a integral da perturbacao
foi desenvolvida com o objetivo de buscar érbitas que minimizem o consumo de
combustivel para manobras de manutencao de estagoes (PRADO, 2013). Como a
PI é baseada na integral das forcas perturbadoras ao longo do tempo, o resultado
fornece a variagao de velocidade devida a forga perturbadora com relagao a orbita
kepleriana. Desta forma, a correcdo da orbita pode ser efetuada aplicando uma
variacao de velocidade no sentido de anular a variacao de velocidade provocada
pela forga perturbadora. Além deste proposito, a PI pode ser usada para mapear a
perturbagdo dominante entre as varias perturbacoes coexistentes numa dada regiao

do sistema.

Desde quando foi definida a PI, ela passou por aprimoramentos e neste trabalho

vamos usar trés métodos de aplicacao da PI, onde cada método tem um propésito.

No primeiro método, a PI; foi definida como a integral da forca para o intervalo de
tempo de um periodo orbital do veiculo espacial (1) (PRADO, 2013; PRADO, 2014),

porém T', pode ser um intervalo de tempo arbitrario. A equacao da PI; é dada por:

T -
PI, :/0 VU at, (3.11)

onde VU é o gradiente do potencial perturbador. Através deste método podemos
avaliar a variacao total da velocidade do veiculo espacial devida as perturbacoes, em
outras palavras, o método avalia a intensidade das forgas perturbadoras. Da forma
que foram determinadas as equagoes das perturbacoes em 3.2 e 3.8 juntamente
com a flexibilidade da defini¢do da integral da perturbacao, podemos determinar a
intensidade da perturbagao sobre o veiculo espacial de todas as forcas perturbadoras
individualmente por meio de qualquer método numérico (PRADO, 2014). Dessa forma
¢ possivel analisar a contribuicao de cada harmonico do potencial e de cada corpo

perturbador do sistema.

No segundo método (Equagao 3.12) a (PI;) avalia a perturbagdo total na diregao
do movimento do veiculo espacial. Da forma em que é aplicada a PI;;, podemos
ter a variacao total da velocidade sendo positiva ou negativa devida a compensacao
do efeito da perturbagao durante o movimento orbital, ou seja, o método avalia a

variacao da energia do veiculo espacial (SANCHEZ; PRADO, 2017). A equagao da PI;;
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¢ definida da seguinte forma,

T
Pl = / aydi (3.12)
0

onde T' é o tempo final e a, é a aceleracao na direcdo do movimento do veiculo
espacial, onde a, = (d,0), d é a aceleragdo perturbadora (for¢a perturbadora por
unidade de massa) e 0 = U/ |9]| é o vetor unitario no sentido da velocidade (%) do

veiculo espacial.

O terceiro método de avaliar o efeito das perturbacoes consiste em integrar a per-
turbacao nas componentes da forca perturbadora e determinar o moédulo do vetor
velocidade total, como mostra a Equacao 3.13. O método avalia a perturbacgao li-
quida sobre o veiculo espacial durante o intervalo de tempo da integracao. Esta
abordagem pode indicar as orbitas mais estaveis aquelas que tém menor perturba-

¢ao liquida (SANCHEZ; PRADO, 2017). A PI;; pode ser escrita da seguinte forma,

2

Pl — J (/OT awdt>2 + (/OT aydt>2 v (/OT azdt> (3.13)

onde a,, a, e a, sao as componentes da aceleragao perturbadora.

Outros resultados importantes da PI sdo: (i) A integral da perturbagao depende dos
valores iniciais dos elementos orbitais do veiculo espacial. Este fato é importante
para mapear érbitas menos perturbadas (PRADO, 2013; PRADO, 2014; VENDITTI;
PRADO, 2015). (ii) Também é sensivel ao ponto inicial de integracao, porém este
efeito diminui com o aumento do tempo de integracao e tende a zero apds aproxi-
madamente 20 6rbitas (SANCHEZ et al., 2014). (iii) As integrais das perturbagoes sao
cumulativas com o tempo. Ou seja, o valor da PI pode crescer tanto quanto maior
for o tempo de integragdo. Porém, a dependéncia do tempo de integracao pode ser
reduzida ao normalizar a integral pelo tempo de integracao para obter resultados
médios (SANCHEZ et al., 2014).

3.3 Ressonincias de movimento médio (Mean Motion Resonances -
MMR).

A ressonancia de movimento médio caracteriza-se por apresentar a comensurabi-

lidade entre o periodo orbital do corpo perturbado e o periodo orbital do corpo
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perturbador, convenientemente e tradicionalmente representada pela relacao entre
as frequéncias dos movimentos médios dos corpos perturbado n (de massa m) e

perturbador n’ (de massa m').

O movimento é dito ressonante se a razao entre as duas frequéncias é proxima a razao
entre dois inteiros dados pela relacao 3.14 (LEMAITRE, 2010), (MURRAY; DERMOTT,
1999).

j+i
= — 3.14
r (3.14)

n
n'

Onde m realiza (j + i) revolugoes enquanto m’ realiza j revolugbes. A ordem da
ressonancia é dada por 7 e o grau é dado por j. Se a < @’ a 6rbita de m é interna
a 6rbita de m’ e temos uma ressonancia interna e j > 0. Caso contréario, quando
a > o temos uma ressonancia externa e j < 0. Relacionando a Equacao 3.15, do
movimento médio da Orbita kepleriana, com a Equacao 3.14 podemos determinar
uma aproximacao para o semi-eixo maior ressonante a,.ss com relacdo a a’, como

mostra a Equagao 3.16.

10
3
no_ a%_ a’ 2 g+
n (71‘37 g
S\ 3
Aress = . J ; CL/ (316)
J+

Como neste trabalho optamos por trabalhar com as equagoes nas componentes xyz,
para o movimento dos corpos, os efeitos da ressonancia de movimentos médios serao
identificados por meio de mapas relacionando o semi-eixo maior da érbita (a), a
inclinacao (i) e a excentricidade (e) iniciais com a excentricidade maxima (€,,q,) ou
com a inclinagdo maxima (i,.:) , ou até mesmo, pelas variagoes da excentricidade
e da inclinagao, respectivamente Ae e Ai. Com esta observacao, podemos também
obter, a principal influéncia da ressonancia, se age sobre a inclinagdo e ou sobre a

excentricidade.
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3.4 Mecanismo Kozai

Na dinamica planetaria, quando é investigada a perturbacao pelo terceiro corpo,
o mecanismo Kozai é um acoplamento entre a inclinacao e a excentricidade. Este
acoplamento pode ser verificado por meio da curva ¢ X e denominada de curva Kozai,
podendo ser usada para caracterizar a ocorréncia do mecanismo Kozai-Lidov. Para
a funcao perturbadora desenvolvida até a segunda ordem, se a inclinagao inicial
for maior do que a inclinagao critica (39,2 graus), a inclinagdo e a excentricidade
oscilam com grande amplitude com excentricidade méaxima dada pela Equagao 3.17
(HOLMAN et al., 1997; TAKEDA; RASIO, 2005), porém, a érbita serd sempre direta.

emar /1 — (5/3) cos? iy (3.17)

Com o desenvolvimento da func¢ao perturbadora com ordens superiores, aparecem
os efeitos que levam a inclinagao e a excentricidade a oscilar com amplitude maior
que a amplitude observada no Mecanismo Kozai-Lidov padrao, nesta circunstancia,
o Mecanismo Kozai-Lidov passa a ser denominado de Mecanismo Kozai-Lidov Ex-
céntrico (FORD et al., 2000; YOKOYAMA et al., 2003; LITHWICK; NAOZ, 2011). Este
formalismo permite verificar a ocorréncia de flips do plano orbital do corpo pertur-
bado, do mesmo modo, o modelo matematico de N-corpos para o movimento orbital

também permite avaliar a ocorréncia dos flips do plano orbital.

Abordaremos como parte deste trabalho a verificacdo da hipdtese da ocorréncia do
mecanismo Kozai-Lidov Excéntrico, capaz de causar flips do plano orbital, aplicados
a sistemas de pequenos corpos, como sistemas triplos de asteroides. Utilizamos as
equagoes de movimento 3.1 para um sistema triplo de asteroides ficticio, com dados
baseados na estrutura do sistema 2001SN263. Foram alteradas algumas caracteris-
ticas do sistema 2001SN263 para obter o padrao necessario para o aparecimento dos
flips, que sao: alta inclinagao relativa inicial entre o corpo perturbado e um corpo

perturbador, o corpo perturbador mais massivo e com alta excentricidade.

Verificado o aparecimento dos flips do plano orbital do corpo perturbado para o sis-
tema de pequenos corpos, aplicaremos o conceito sobre um veiculo espacial inserido
no sistema de Haumea modelado segundo a Equacao 3.1. Posteriormente, usaremos
o formalismo da equagao 3.2 e analisaremos as consequéncias da perturbacao devida

a forma do corpo central no sistema.
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3.5 Integracao Numérica

As equacoes de movimento dos corpos foram integradas utilizando o integrador
RADAU desenvolvido por Everhart (EVERHART, 1985). Este integrador é réapido,
preciso e muito utilizado para integragao numérica em dindmica orbital. O codigo
foi escrito em linguagem de programacao Fortran, compilado e executado no sistema
GNU/Linux.

A integral da perturbacao sera calculada da seguinte forma: durante a integragao
das equacoes de movimento por meio do integrador RADAU as aceleragoes per-
turbadoras de interesse serao escritas em um arquivo de dados temporario, depois

usaremos o método numérico de integra¢ao Simpson 1/3 para calcular a PI.
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4 Potenciais perturbadores de Haumea, Namaka e Hi’iaka

Este capitulo apresenta o estudo da acao dos potenciais perturbadores de Haumea,
Namaka e Hi’iaka, sobre um veiculo espacial inserido no sistema. O estudo foi con-
duzido pela avaliacao da perturbacao dos harmonicos esféricos de Haumea e das
perturbagoes causadas por Namaka e Hi’iaka por meio da PI; apresentada na se¢ao
3.2 que mostra a variacao total da velocidade causada pelo termo perturbador. A
secao 4.1 mostra o mapa topografico da perturbacao dos harmoénicos esféricos do
potencial perturbador de Haumea. A secao 4.2 apresenta os resultados do estudo da
acao do potencial perturbador de Haumea em varios cenarios. E a secao 4.3 mostra
os resultados das perturbacoes causadas por Namaka e Hi’iaka por meio de mapas

topograficos.

Alguns dados fisicos e parametros orbitais do sistema Haumea usados nestas simu-
lagoes sao apresentados na Tabela 4.1, obtidos de Cuk et al. (2013) e Lockwood
et al. (2014). Para todas simulagdes deste capitulo, para o veiculo espacial, usamos
o argumento do nodo ascendente inicial {2 = 0 grau e a anomalia média inicial

My = 0 grau.

Tabela 4.1 - Alguns dados fisicos e pardmetros orbitais do sistema Haumea utilizados na

simulacao
Parametros Namaka Hi’iaka Haumea
a (km) 25657 49880
e 0,249 0,0513
i (graus) 13,0 2,0

massa (kg) 1,79 x 108 1,79 x 10* 4,006 x 10*!

4.1 Mapas topograficos do potencial perturbador de Haumea

Nesta secao apresentamos os resultados da contribuicao dos harmonicos do potencial
perturbador devido a forma de Haumea. Na secao 3.1 determinamos os valores dos
coeficientes normalizados dos harmonicos esféricos (_)'20, C_'gg, C_'4o, 6_’42, C_’44, (760, 6_'62,
Ces e Cg para potencial gravitacional de Haumea. Estes valores sdo apresentados
na Tabela 3.2. Eles foram usados na Equacao 3.8, a qual gerou a funcao potencial
gravitacional de Haumea. Esta funcao pode ser truncada em qualquer um dos termos

apresentados, e novas formas do potencial gravitacional perturbador sao geradas.

Os resultados apresentados na sequéncia mostram a variacao total da velocidade
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(P1;) proporcionada por cada um dos termos do potencial gravitacional de Hau-
mea. Estes dados foram obtidos integrando as equagdes de movimento no intervalo
de tempo de um periodo orbital do veiculo espacial. Os mapas foram produzidos
variando a inclinagao (ig) e o argumento do pericentro (wp) iniciais do veiculo espa-
cial. Desta forma os resultados mostram a topografia da variagao total da velocidade
em uma superficie esférica de condic¢oes iniciais em torno de Haumea. Nesta simula-
¢do integramos o movimento orbital de um veiculo espacial em oérbita circular com
semi-eixo maior inicial de 1920 km que equivale a duas vezes o raio do maior eixo
equatorial de Haumea. O periodo orbital é de T' = 8,98 hs e para cada érbita foram

gerados 3233 pontos para calcular a PI.

As Figuras (4.1), (4.2) e (4.3) mostram as variagoes de velocidade referentes a cada
termo do potencial de Haumea de segundo, quarto e sexto grau, respectivamente.
Por meio destes gréaficos podemos verificar que intensidade da perturbagao, em cada
grau, estao separadas por aproximadamente uma ordem de grandeza. Os harmdnicos
zonais (de coeficientes Cyg, Cyg € Cgp), com proeminéncia o harmonico de coeficiente
Csp, apresentam maximos para as érbitas polares de argumento do pericentro inicial
em torno de 0 grau e 180 graus. Este fato é decorrente da orbita iniciar préximo ao
apce do maior eixo de Haumea. Os resultados também mostram que os harmdnicos
tesserais (de coeficientes Cy2, C2 € Cgyq) € 0s harmonicos setoriais (de coeficientes Cas,
Cyy e Cgg), com proeminéncia o harmonico setorial de coeficiente Cyy, apresentam
maiores valores da PI para érbitas proximas ao plano equatorial. Este resultado é
coerente, pois ambos os harmonicos setoriais e tesserais modelam o achatamento

equatorial.

Figura 4.1 - Variacdo total da velocidade em funcdo da inclinagao inicial (Ip) e do ar-
gumento do pericentro inicial (wp), com ey = 0 e ap = 1920 km, em um
periodo orbital, devida a contribui¢io dos termos Coy e Cao, respectivamente,
do potencial gravitacional de Haumea.
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Figura 4.2 - Variagao total da velocidade em funcéo da inclinagdo inicial (Iy) e do argu-
mento do pericentro inicial (wy) , sendo ey = 0 e ag = 1920 km, em um periodo

orbital devida a contribuicao dos termos Cyg, Cyo e Cyy, respectivamente, do
potencial gravitacional de Haumea.
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Figura 4.3 - Variagao total da velocidade em funcéo da inclinagdo inicial (Iy) e do argu-
mento do pericentro inicial (wy) , sendo ey = 0 e ag = 1920 km, em um periodo
orbital devida a contribuicao dos termos Cgg, Cgo, Cgq € Cgg, respectivamente,
do potencial gravitacional de Haumea.
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A figura 4.4 mostra a PI de todos os termos perturbadores do potencial gravitacional
de Haumea até grau e ordem 6. O resultado mostra que as érbitas préximas ao plano
equatorial de Haumea apresentam maior variacao total da velocidade. Isso ocorre
pelo fato da trajetoria do satélite passar mais tempo proximo aos apces do maior
eixo de Haumea durante o movimento orbital, como mostra a ilustracao da figura
4.5. Este resultado também mostra que a orbita retrograda tem maior variagao
total da velocidade comparada com a érbita direta. Para a orbita retrégrada temos
o sentido de translacao do veiculo espacial oposto ao sentido de rotagao de Haumea,
desta forma, ocorre mais encontros proximos aos apces do maior eixo de Haumea,

se comparado com as Orbitas diretas, como mostra a ilustracao da figura 4.5.
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Figura 4.4 - Variagao total da velocidade em funcéo da inclinagdo inicial (Iy) e do argu-
mento do pericentro inicial (wy) , sendo ey = 0 e ag = 1920 km, em um periodo
orbital devida a contribuicao de todos os termos do potencial perturbador de

Haumea.
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Figura 4.5 - Representacao grafica das érbitas.
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Figura 4.6 - Excentricidade méxima da érbita em fungdo da inclinagdo inicial (Iy) e do
argumento do pericentro inicial (wg) , sendo eg = 0 e agp = 1920 km, em um

periodo orbital.
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A Figura 4.6 mostra a excentricidade méaxima atingida durante a integracao das
equagoes de movimento. Nesta figura, podemos identificar dois polos de maior vari-
acao da excentricidade, um em torno de wy = 90° e outro em torno de wy = 270°,
ambos para inclinagbes iniciais abaixo de 30°. Comparando este resultado com o
resultados da figura 4.4 nota-se que a regiao de maximo da excentricidade coincide
com a regiao de maximo da PI de todos os termos do potencial gravitacional per-
turbador de Haumea para orbitas diretas. A PI apresentada na figura 4.4 mostra a
maior intensidade para as orbitas retrogradas com plano orbital préximo ao plano
equatorial de Haumea, porém, a excentricidade maxima nao é tao acentuada se com-
parada com a excentricidade maxima das orbitas diretas com plano orbital proximo
ao plano equatorial de Haumea. Neste caso, a perturbagao liquida é menor para as

Orbitas retrogradas.
4.2 Simulacoes do potencial perturbador de Haumea em varios cenarios

A Figura 4.7 apresenta a integral do potencial perturbador total de Haumea (até o
sexto grau e sexta ordem) em fungao do semi-eixo maior da 6rbita do veiculo espacial
(curva em preto), numa érbita equatorial e circular com wy = 0 e Qy = 0. O resultado
mostra a perturbacao total decrescendo de forma exponencial em funcao do aumento
do semi-eixo maior do veiculo espacial. Neste mesmo grafico, temos a contribui¢ao do
potencial perturbador até o quarto grau e quarta ordem (vermelho) e a contribuigao
do potencial de segundo grau (azul). Comparando a integral do potencial total (até

sexto grau e sexta ordem) com a integral do potencial truncado no quarto grau e
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Figura 4.7 - Integral da perturbacdo de Haumea em fung¢do do semi-eixo maior da érbita
do veiculo espacial. As érbitas sdo circulares e equatoriais.

250 T T T T T T 1
Prota ——
ng até P44 E—
Pog + Pop ——
200 |- 20 22 |
150 =
@ _
E
N _
100 —
6000
50 =
0 | | | | | | I t

1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000

a [km]

quarta ordem, verificamos que a diferenca é imperceptivel na figura. Por meio deste
resultado, podemos ver que é notavel a diferenca entre a integral do potencial total
e a integral do potencial perturbador truncado no segundo grau, porém, como esta
diferenca diminui com o aumento do semi-seixo maior da oOrbita, dependendo da
precisao desejada, a propagacao do movimento com um modelo de segundo grau
para o potencial perturbador de Haumea pode ser adotado. A a diferenca entre a
integral do potencial de grau e ordem seis, comparada com a integral do potencial
de segundo grau é menos de 1% a partir de a ~ 6000 km e diminui com o aumento

do semi-eixo maior da érbita.

A Figura 4.8 mostra a contribuicdo de cada termo do potencial perturbador de
Haumea na integral da perturbagao, em fun¢ao do semi-eixo maior inicial do veiculo
espacial. Neste grafico apresentamos a integral da perturbacao na escala logaritmica,
visando obter uma maior separacao entre as curvas para a analise dos dados. Para
6rbitas mais baixas (e = 2000 km), os termos de segundo, quarto e sexto graus, do
potencial perturbador, tém magnitudes separadas por aproximadamente uma ordem

de grandeza respectivamente. Conforme o semi-eixo maior inicial da 6rbita cresce,
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Figura 4.8 - Integral da perturbacdo de Haumea em fung¢do do semi-eixo maior da érbita
do veiculo espacial, separadas pelos harménicos do potencial perturbador em
escala logaritmica. As érbitas sdo equatoriais e circulares.
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a separacao relativa da integral da perturbacdo torna-se ainda maior, chegando
a uma separacao de cinco ordens de grandeza entre os potenciais perturbadores
de segundo e sexto graus, e a uma separagao de trés ordens de grandeza entre
os potenciais perturbadores de segundo e quarto graus, para o semi-eixo maior de
10000 km. Como esperado, e de acordo com a funcao perturbadora (Equagao 3.4), os
termos do potencial perturbador de sexto grau, tem o mais acentuado decaimento
da intensidade da perturbacao em funcao do aumento semi-eixo maior da Orbita.
Neste aspecto, para orbitas de baixa excentricidade, é relevante, dependendo do
grau de precisdo que se deseja, o uso dos termos de sexto grau somente em oérbitas
mais proximas de Haumea. Entretanto, para érbitas mais excéntricas, a contribuicao
dos termos quarto e sexto graus é mais significativa, comparada com o resultado
obtido para orbitas circulares, como mostram os resultados da Figura 4.9, onde
e = 0,4. Desta comparacao, podemos ver que ha uma diminuicao da separagao
entre as integrais da perturbacao de quarto e sexto graus em relacao a integral da

perturbacgao de segundo grau de aproximadamente uma ordem de grandeza.
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Figura 4.9 - Integral da perturbacdo de Haumea em fung¢do do semi-eixo maior da érbita
do veiculo espacial, separadas pelos harménicos do potencial perturbador em
escala logaritmica. As orbitas sdo equatoriais com excentricidade igual a 0, 4.
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A Figura 4.10 apresenta a integral do potencial perturbador de Haumea em fungao
do semi-eixo maior da Orbita para varias excentricidades, onde todas as érbitas sao
equatoriais. Neste grafico, vimos que, para as orbitas mais excéntricas, mesmo que
o semi-eixo maior seja grande (a ~ 10000 km), é muito significativa a contribuicao
da perturbacao devida a distribuicdo da massa em Haumea. Nestas circunstancias,
Orbitas com e = 0,8 e a =~ 10000 km tém integral da perturbacao equivalente a
integral da perturbacao das orbitas circulares com a ~ 3500 km. Nesta figura, ainda
podemos observar um comportamento anémalo da integral da perturbacao. Para
orbitas excéntricas, como esta notavel na curva de e = 0, 8, a integral da perturbagao
oscila muito para semi-eixos maiores orbitais menores que aproximadamente 9300
km. Este efeito ocorre devido ao pericentro estar muito préximo ao corpo central.
Portanto, esta curva da integracao da perturbacdo ja mostra a regiao de érbitas

mais instaveis, e vulneraveis a um curto periodo de sobrevivéncia.
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Figura 4.10 - Integral da perturbacao total de Haumea em fun¢do do semi-eixo maior da
orbita do veiculo espacial para varias excentricidades de 6rbitas equatoriais.
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A Figura 4.11 mostra a integral da perturbacao em funcao do semi-eixo maior da
6rbita, para dérbitas circulares: equatoriais (preto), inclinada (azul) e polar (verme-
lho). As drbitas equatoriais e polares apresentam valores um pouco mais elevados
para a integral da perturbacao comparados com os valores obtidos para as érbitas
inclinadas de 45 graus. Todas as curvas apresentam a mesma forma de variagao do
tipo exponencial e conforme o semi-eixo maior inicial da 6rbita aumenta a diferenca
da integral da perturbacao entre as inclina¢des diminui, como esperado. A correlagao
entre a integral da perturbacao e a inclinacao pode ser verificada através da figura
4.12. Esta figura mostra a integral da perturbacao em funcao da inclinacdo, para
uma Orbita circular com semi-eixo maior a = 3000 km, devida a todos os termos do
potencial perturbador até o sexto grau e sexta ordem (curva em preto). Novamente,
comparamos a contribuicao do potencial perturbador, truncado em cada grau do
potencial perturbador de Haumea. Como esperado, a perturbacao de segundo grau
(azul) é dominante, e considerando os efeitos até o quarto grau e quarta ordem (ver-
melho), de forma pratica, se aproxima muito bem da contribui¢ao do potencial total.
Este resultado também mostra que, os maximos da perturbacao ocorrem nas pro-
ximidades das orbitas polares e equatoriais, os minimos ocorrem nas proximidades

das inclinacoes de 45 graus e 135 graus. Este resultado confirma o resultado apresen-
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tado na figura 4.11 onde a érbita inclinada (45 graus) apresenta menor perturbagao

para todo semi-eixo maior inicial. Este fato é consequéncia da interagao entre o vei-

culo espacial e o dpce do maior eixo de Haumea, como ilustra a figura 4.13. No caso

das dérbitas equatoriais, a 6rbita retrograda apresenta maior perturbagao comparada

com a Orbita direta, esta diferenca foi discutida na secao anterior, onde vimos que

as orbitas retrogradas apresentam mais encontros com os apces do eixo maior de

Haumea. No caso da érbita polar o maximo ocorre devido ao harmonico esférico de

coeficiente Cy que modela o achatamento nos polos, além do movimento do veiculo

espacial iniciar no plano equatorial de Haumea.

Figura 4.11 -
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Figura 4.12 - Integral da perturbagdo de Haumea em fungdao da inclinagdo (i) do plano
orbital do veiculo espacial. As 6rbitas sdo circulares com semi-eixo maior

inicial de 3000 km.
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Crbita polar

(Y Orbita inclinada

—_—

Plano equatorial

32



A Figura 4.14 apresenta o resultado da integral da perturbacao em funcao da incli-
nacao para varios semi-eixos maiores iniciais de érbitas circulares, mantendo uma
variagdo semelhante em fungdo da inclinagdo. Como esperado, o valor da integral
da perturbacao diminui com o aumento do semi-eixo maior da 6rbita. Com relagao
a inclinagao, temos os minimos da integral da perturbagao para inclinacoes de 45
e 135 graus, e maximos nas inclinagoes de 0, 90 e 180 graus. Ainda nesta figura,
podemos verificar que, para Orbitas retrogradas as integrais da perturbagao sao li-
geiramente maiores comparadas as integrais de érbitas diretas. Isto ocorre, devido ao
movimento de rotacao de Haumea, pois, durante um periodo da érbita retrograda,
temos mais rotacoes de Haumea relativas a o6rbita do veiculo espacial, permitindo

uma soma maior da variacao da velocidade.

Figura 4.14 - Integral da perturbacdo total de Haumea em funcao da inclinagdo do plano
orbital do veiculo espacial para varios semi-eixos maiores iniciais de orbitas

circulares.
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A Figura 4.15 apresenta o resultado da integral da perturbagao em fun¢ao da inclina-
¢ao para varias excentricidades com semi-eixo maior de 4000 km. As curvas mostram
que conforme a excentricidade cresce, a perturbagdo aumenta, e igualmente verifi-
cado na Figura 4.14, para érbitas retrogradas a variagao total da velocidade é maior

comparada com a Orbita direta, e mais intensa conforme o aumento da excentri-
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cidade. Ainda neste resultado, podemos observar que nas excentricidades menores
as curvas sao semelhantes na forma, em funcao da inclinagao. Para as excentricida-
des mais altas, a semelhanca desaparece mostrando que a regiao de orbitas diretas
apresentam maior variacdo da integral da perturbacdo em fun¢do da inclinagao,

comparada com a regiao das orbitas retrogradas.

Figura 4.15 - Integral da perturbacao total de Haumea em funcao da inclinagdo do plano
orbital do veiculo espacial para varias excentricidades iniciais de érbitas com
semi-eixo maior igual a 4000 km.
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A Figura 4.16 mostra o resultado da integral da perturbacao devida a Haumea em
funcao da excentricidade inicial. A curva em preto mostra a perturbacao total, refe-
rente ao desenvolvimento da funcao perturbadora até o grau e ordem seis. A curva
em vermelho mostra a contribuicao da perturbacao até o grau e ordem quatro e a
curva azul mostra a contribui¢do até o grau e ordem dois. Como verificado no re-
sultado anterior, a integral da perturbacao cresce com o aumento da excentricidade
da érbita. Também podemos ver que, quando a excentricidade atinge valores mais
elevados, ocorre a diminui¢ao da estabilidade da érbita. Quanto ao potencial pertur-
bador, procede a andlise ja efetuada, sendo os termos de segundo grau dominantes,
os termos de quarto grau sao necessarios, pois sua contribuicao é expressiva e os ter-
mos de sexto grau tém uma contribuicao pequena, porém necessarios dependendo

da precisao desejada.
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Figura 4.16 - Integral da perturbacao total de Haumea em fung¢do da excentricidade da
orbita do veiculo espacial para érbitas equatoriais com semi-eixo maior inicial

a = 3000 km.
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A Figura 4.17 apresenta os resultados da integral da perturbagao devida a Haumea
na escala logaritmica em funcao da excentricidade, para varios valores de semi-
eixo maior, onde todas as érbitas sdo equatoriais. Por meio desta figura podemos
observar que a variagao total da velocidade cresce com o aumento da excentricidade
para todos os semi-eixos maiores adotados, e como verificado nos resultados da
Figura 4.10, as orbitas com elevado valor de semi-eixo maior e alta excentricidade
também estao sujeitas a uma grande influéncia do potencial perturbador de Haumea.
Analisando as curvas podemos ver que uma Orbita de a = 16000 km e e ~ 0,85
tem aproximadamente o valor da integral da perturbacao de uma orbita circular de
a = 4000 km.

A posicao do plano orbital também tem influéncia significativa na variagdo total
da velocidade. A Figura 4.18 apresenta os resultados da integral da perturbacao em
funcao da excentricidade para alguns valores da inclinacao em érbitas com semi-eixo
maior de 3000 km. As curvas representam as seguintes érbitas: equatorial (preto),
inclinada (45 graus) (vermelho) e polar (azul). As curvas mostram que, a medida que
a excentricidade cresce, ocorre uma maior separacao entre as curvas das integrais

das perturbacoes. Também ¢é notavel o registro de orbitas instaveis para elevados
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valores de excentricidade.

Figura 4.17 - Integral da perturbacao total de Haumea na escala logaritmica em fungao da
excentricidade da érbita do veiculo espacial para varios semi-eixos maiores
iniciais de orbitas equatoriais.
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Figura 4.18 - Integral da perturbacio total de Haumea em fungdo da excentricidade da
6rbita do veiculo espacial, para 6rbitas equatoriais (preto), inclinada (ver-
melho) e polar (azul), com semi-eixo maior igual a 3000 km.
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Caracterizando de forma geral os resultados obtidos nesta se¢ao, sobre o potencial
perturbador de Haumea, temos: os termos de segundo grau do potencial perturbador
de Haumea sao dominantes. O desenvolvimento da fungao perturbadora até o grau
e ordem quatro é excelente para descrever qualitativamente a atuacao da perturba-
¢ao de Haumea sobre o veiculo espacial. Em termos quantitativos, é indispenséavel
o desenvolvimento da fungao perturbadora até o grau e ordem quatro. Dependendo
da precisao desejada, os termos de sexto grau também tornam-se indispensaveis,
como mostram os resultados seguintes. E os resultados mostraram que, com rela-
¢do ao potencial gravitacional de Haumea, a excentricidade da érbita é a varidvel

predominante para determinar a estabilidade das érbitas.

A Figura 4.19 apresenta a diferenca relativa percentual entre as integrais da per-
turbagao, correspondente as contribuicoes de segundo e quarto graus. Calculada

conforme a equacao 4.1.

ap =Lt (4.1)
-Pj

Onde, P ¢ a integral da perturbagao de maior ordem e P; a integral da perturbacao
de menor ordem. O grafico 4.19-(a) mostra a diferenca relativa percentual em fungao
do semi-eixo maior da érbita, onde ¢y = 0 e ip = 0 grau. A diferenca inicia em
torno de 11% para o semi-eixo maior inicial @ = 1920 km e diminui de forma
exponencial com o aumento do semi-eixo maior. O grafico 4.19-(b) mostra o resultado
da diferenca relativa percentual em funcao da inclinacao, variando entre 4% e 4, 4%.
Nestas simulagoes, as orbitas sao circulares com semi-eixo maior de ag = 3000 km.
O grafico 4.19-(c) apresenta o resultado da diferenga relativa percentual em funcao
da excentricidade inicial, variando entre 4% e 5,5% de e = 0 até e = 0,4, onde

ao = 3000 km e 7 = 0 grau.

A Figura 4.20 apresenta a diferenca relativa percentual da integral da perturbacgao
entre a contribuicdo do potencial perturbador até o quarto grau e quarta ordem
e a contribuicao total (até sexto grau e sexta ordem). As condigdes iniciais sao
iguais as condig¢Oes iniciais do caso anterior. Analisando a sequéncia de graficos
da figura, podemos ver uma diferenca de aproximadamente 1,2% para o semi-eixo
maior inicial a = 1920 km e caindo de forma exponencial em fun¢do do aumento
do semi-eixo maior (Figura 4.20(a)), a diferenca varia entre 0,18% e 0,21% em
funcao da inclinagao inicial (Figura 4.20-(b)) e varia entre 0,2% e 0,4% em fungao
da excentricidade até e = 0.4 (Figura 4.20-(c)).
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Figura 4.19 - Diferenca relativa percentual entre as integrais da perturbagdo truncadas
no segundo e quarto graus. Onde, (a) apresenta AP em fungao do semi-eixo
maior inicial ap com ey = 0 e i9g = 0 grau, (b) apresenta AP em funcao
da inclinagdo inicial ig com ayp = 3000 km e eg = 0 e (c) apresenta AP em
funcdo da excentricidade inicial eg com ag = 3000 km e ig = 0.
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Figura 4.20 - Diferenca relativa percentual entre as integrais da perturbagdo truncadas
no quarto e sexto graus. Onde, (a) apresenta AP em func¢ao do semi-eixo
maior inicial ap com ey = 0 e i9g = 0 grau, (b) apresenta AP em funcao
da inclinagdo inicial ig com ayp = 3000 km e eg = 0 e (c) apresenta AP em
funcdo da excentricidade inicial eg com ag = 3000 km e ig = 0.
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4.3 Mapas topograficos das perturbagoes de Namaka e Hi’iaka

Nas simulacoes para determinacao das perturbagoes devidas aos harmonicos esféricos
do potencial de Haumea também foram determinadas as contribui¢oes de Namaka
e Hi'iaka (Figura 4.21). Em um periodo orbital do veiculo espacial com semi-eixo
maior inicial de 1920 km, Namaka e Hi’iaka deslocam-se muito pouco com relagao
a uma Orbita completa. No entanto, o resultado da PI para este intervalo de tempo
apresenta uma estimativa da intensidade da perturbagao de Namaka e de Hi’iaka
com relagao a perturbacao devida a Haumea, em termos de ordens de grandeza.
Comparando a figura 4.21 com a Figura 4.1, podemos ver que as perturbagoes devi-
das aos satélites naturais sao de aproximadamente cinco ordens de grandeza menores
do que a perturbacao devida ao termo de coeficiente (g do potencial perturbador
de Haumea. Estes resultados mostram, como esperado, o dominio absoluto do po-
tencial perturbador de Haumea em érbitas baixas (érbitas que o veiculo espacial

estd mais proximo de Haumea).

Figura 4.21 - Variacao total da velocidade em func¢ao da inclinagao inicial (Ip) e argumento
do pericentro inicial (wg) , sendo ey = 0 e ap = 1920 km, em um periodo
orbital devida a interagdo com os satélites naturais Namaka e Hi’iaka, res-

pectivamente.
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Porém, a medida que temos 6rbitas mais distantes de Haumea e aproximando-se dos
satélites naturais, a influéncia da perturbacdo do corpo central evolui tornando-se
menor e as perturbagoes devidas a Namaka e Hi’iaka tornam-se predominantes. A
Figura 4.22 mostra os resultados da integral da perturbacao em funcéo da inclinagao
e do argumento do pericentro para érbitas circulares com semi-eixo maior de 35000
km, respectivamente, para Namaka, Hi’iaka e o termo Cyy do potencial perturba-

dor de Haumea. Como esperado, por meio destes resultados, podemos confirmar a
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predominéancia das perturbacoes de Namaka e de Hi’iaka sobre o veiculo espacial
comparadas com os efeitos do achatamento de Haumea, sendo as perturbagoes dos
satélites naturais cerca de duas ordens de grandeza superiores a perturbacao devida

ao termo mais significativo do potencial perturbador de Haumea.

Figura 4.22 - Variagao total da velocidade em fungdo da inclinagéo inicial (Iy) e do argu-
mento do pericentro inicial (wgy) , sendo eg = 0 e ag = 35000 km, em um
periodo orbital, devida a interagdo com Namaka, Hi’iaka, respectivamente e
da contribuicao do termo Csy do potencial gravitacional de Haumea.
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Para incorporar a perturbacao total de pelo menos uma revolugao completa de
Hi’iaka, fizemos uma integracao de 49,44 dias com as mesmas condigoes iniciais
(Figura 4.23). A Figura 4.24 mostra o resultado da excentricidade maxima. Com-
parando os graficos da figura 4.23, verificamos, como esperado, que Hi’iaka domina
a perturbacao sobre o veiculo espacial na regiao do semi-eixo maior de 35000 km. O
efeito da perturbacgao por Hi’iaka pode ser visto no mapa da excentricidade maxima
apresentado na figura 4.24, onde a regiao de maior excentricidade maxima coincide

com a regiao de maior valor da PI de Hi’iaka.
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Figura 4.23 - Variacao total da velocidade em fungao da inclinagao inicial (Ip) e do argu-
mento do pericentro inicial (wg) , sendo eg = 0 e ap = 35000 km, por um

periodo de 49,44 dias, devida a interacdo com Namaka (esquerda) e Hi’iaka
(direita).
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Figura 4.24 - Excentricidade maxima da érbita em func¢do da inclinagdo inicial (Iy) e do

argumento do pericentro inicial (wp) , sendo eg = 0 e ag = 35000 km, em
um periodo de 49,44 dias.
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5 Estudo da estabilidade das 6rbitas pelo periodo de cinco anos

Além das integrais da perturbacao, uma forma de estudar a estabilidade da érbita de
um veiculo espacial sob os efeitos dos potenciais perturbadores é mapear a variagao
dos elementos orbitais e o tempo de vida do veiculo espacial para varias condigoes
iniciais do movimento. Neste trabalho a estabilidade é definida pelo tempo de vida
do veiculo espacial em 6rbita e pela variagdo da excentricidade, que pode evoluir
gerando encontros proximos entre o veiculo espacial e um dos corpos naturais do
sistema. Neste contexto, para garantir que a érbita seja estavel no periodo de tempo
desejado, podemos definir que temos uma érbita instavel quando o veiculo espacial
tem alta variacao da excentricidade, escapa ou é capturado mesmo que temporaria-
mente por Namaka ou Hi’iaka, ou seja, quando a energia da érbita for positiva com
relacdo a Haumea e negativa com relagao a Namaka ou Hi’iaka. Quando a energia
da érbita com relacdo ao corpo central fica positiva, interrompemos a simulagao e
registramos o tempo deste evento de instabilidade. Neste trabalho, esta avaliagao
foi feita para o tempo maximo de integragao de cinco anos, de forma a obter ma-
pas que mostram a estabilidade por cinco anos. Sobretudo, vale destacar que, caso
seja adotado um outro tempo méaximo de simulacao, o perfil dos mapas pode ser

alterado.

A Figura 5.1 mostra os mapas da excentricidade maxima (€,,q,) € do tempo de
vida em funcdo da inclinacdo inicial (ig) e da excentricidade inicial (eg), para o
potencial gravitacional de Haumea desenvolvido até o termo de coeficiente Cgg. As
Figuras 5.1-(al) e 5.1-(a2) mostram, respectivamente, a excentricidade maxima e
o tempo de vida para o semi-eixo maior inicial ag = 2000 km. Na sequéncia, sao
apresentados os mapas para os semi-eixos maiores iniciais ag = 3000 km, ay = 5000
km e ag = 10000 km, respectivamente, com indices que iniciam com (b), (c¢) e (d),
onde para todos os mapas usamos wg = {2y = My = 0 grau. Todos os mapas foram
construidos com uma grade de 91 x 121 pontos totalizando 11011 pontos. Desta
forma, os mapas apresentam o incremento para a inclinagao inicial de Aig = 1,5
graus . Na grade dos mapas, a excentricidade inicial tem o valor maximo no limite
de uma o6rbita sem colisdo com o corpo central, ou seja, eg < (1,0 —ae/a). Onde ae
é o maior semi-eixo de Haumea. Portanto, Aey depende do semi-eixo maior adotado
para construgdo do mapa, ja que o nimero de pontos da grade é fixo. Portanto, o
incremento da excentricidade nos mapas sao: Aey ~ 0,0058 para ag = 2000 km,
Aey =~ 0,0075 para ag = 3000 km, Aey ~ 0,0090 para ay = 5000 km e Aey =~ 0,01
para ag = 10000 km.
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Analisando a sequéncia de graficos da figura 5.1, identificamos regides onde as con-
digbes iniciais geram 6rbitas com alta variacao da excentricidade. Comparando estas
regides com o tempo de vida da érbita, fica claro que a instabilidade na excentrici-
dade destas regioes geram orbitas com tempo de vida muito curto. Este resultado
confirma a discrepancia observada na curva da Figura 4.10 referente a excentrici-
dade inicial eg = 0,8, onde, em um periodo orbital kepleriano, o veiculo espacial
passa longe do ponto de partida. Este resultado também aparece nas érbitas mais
excéntricas dos resultados apresentados nas Figuras: 4.15, 4.16, 4.17 e 4.18. Por-
tanto, os resultados mostram que a integral da perturbacdo ¢ um método rapido
para determinacgao da estabilidade das érbitas. Ja que a integral da perturbacao por
um periodo orbital consegue identificar onde a instabilidade pode aparecer, como

mostra a figura 4.10.
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Figura 5.1 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial para o tempo
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méximo de simulagdo de 5 anos, considerando até o sexto grau e sexta ordem
do potencial gravitacional de Haumea. A primeira coluna de graficos mostra
a excentricidade maxima em funcao da inclinagdo e da excentricidade iniciais
para os semi-eixos maiores iniciais de 2000, 3000, 5000 e 10000 km, respecti-
vamente, em al, bl, cl e d1. A segunda coluna apresenta o tempo de vida do
veiculo espacial para cada caso.
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Verificamos também que, conforme o semi-eixo maior inicial aumenta, temos uma
diminuicao da regiao instavel, permitindo érbitas estaveis para excentricidades inici-
ais maiores. Os mapas também mostram que a regiao estavel cresce com o aumento
da inclinacao, incluindo maiores excentricidades. Ainda temos um aumento da ex-
centricidade maxima nas regioes proximas a 60 e 120 graus. Sendo mais proeminente
em Orbitas com semi-eixo maior inicial @ = 2000 km na regiao de 60 graus. Este
aumento da excentricidade méaxima desta regiao vem acompanhado da diminui¢ao
do tempo de vida do veiculo espacial. Estas inclina¢oes instaveis podem ser expli-
cada por meio de uma ressonancia especial que afeta a excentricidade da érbita do
veiculo espacial. Para o semi-eixo maior inicial considerado (a = 2000 km), o poten-
cial gravitacional perturbador de Haumea é dominante, e as principais frequéncias
para o sistema sao a taxa de variacao do argumento do pericentro (w) e a taxa de
variacio do argumento do nodo ascendente (£2). Onde a ressonancia acontece se a
razao entre as frequéncias é dada por (SANCHEZ et al., 2009):

g =k (5.1)

W

onde k£ é um numero inteiro.

Para compreender a acao desta ressondncia na regiao da inclinagdo critica compa-
ramos a evolugao dos elementos orbitais de um veiculo espacial nesta regiao com a

evolugao dos elementos orbitais de um veiculo espacial na regiao estavel.

A figura 5.2 mostra os resultados da propagagdo do movimento de um veiculo es-
pacial na regido da inclinagao critica apresentada na figura 5.1-(al). Os parametros
iniciais para a propagacao do movimento sao: ag = 2000 km, eq = 0, ig = 60 graus e
wo = Qg = My = 0 grau. A figura 5.3 mostra os resultados da propagagao do movi-
mento de um veiculo espacial na regiao estavel, onde as condic¢oes iniciais diferem do
primeiro caso pela inclinacao (i = 30 graus). Comparando os gréficos (a) e (b) da
figura 5.2, podemos estimar que inicialmente a relagdo secular entre as frequéncias
Q) e w estd proxima de k = —2. No decorrer do tempo as taxas de variacao de €2 e
w vao diminuindo até zero e apds aproximadamente 85 dias de movimento o veiculo
espacial escapa do sistema. As figuras 5.2-(c) e 5.2-(d) mostram respectivamente a
excentricidade e o semi-eixo maior da érbita aumentando neste intervalo de tempo.
Estes resultados sugerem que ocorreram encontros préximos entre o veiculo espacial

e Namaka que resultou no escape do veiculo espacial.
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Comparando as figuras 5.3-(a) e 5.3-(b) podemos estimar que a relagdo secular
entre as frequéncias Q0 e & estd proxima de k = —1. A figura 5.3-(c) mostra a
excentricidade estavel para o intervalo de tempo de 85 dias. Neste caso, como mostra
o resultado da figura 5.1-(al), a estabilidade se mantém em 5 anos de movimento.
Portanto, as ressonancias dadas pela Equacao 5.1 sao importantes e podem explicar
a instabilidade nas regides das inclinagoes criticas. O estudo destas ressonancias serd
retomado em outro trabalho para aprofundar o conhecimento da instabilidade das

orbitas nas inclinagoes criticas.

Figura 5.2 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial considerando até
o sexto grau e sexta ordem do potencial gravitacional de Haumea. O grafico
(a) apresenta o argumento do nodo ascendente, (b) mostra o argumento do
pericentro, (c) mostra a excentricidade e (d) o semi-eixo maior. Os pardmetros
iniciais foram: ag = 2000 km, ey = 0, 99 = 60 graus e wg = 2o = Mg =0
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Figura 5.3 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial considerando até
o sexto grau e sexta ordem do potencial gravitacional de Haumea. O grafico
(a) apresenta o argumento do nodo ascendente, (b) mostra o argumento do
pericentro, (c¢) mostra a excentricidade e (d) o semi-eixo maior. Os pardmetros
iniciais foram: ag = 2000 km, e¢g = 0, 99 = 30 graus e wg = Qo = My =0
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As Figuras (5.4), (5.5) e (5.6) mostram os mapas com o potencial gravitacional de
Haumea, truncados nos termos com coeficientes Cyy, Cos € Uy, respectivamente. As
condicoes iniciais usadas para estes mapas sao as mesmas condigoes iniciais que ge-
raram os mapas da figura 5.1, inclusive grade, Aiy e Aeg. Comparando os resultados
da Figura 5.1 com os resultados da Figura 5.4, observamos que nao hé diferenca
suficiente entre o potencial gravitacional até o termo Cgs e o potencial gravitaci-
onal até o termo Cy, , a qual, comprometa a analise da estabilidade das orbitas.
Da comparacao com os resultados da Figura 5.5, identificamos que, para as érbitas
de semi-eixo maior inicial igual a 2000 km, o potencial gravitacional de Haumea

desenvolvido até o termo de coeficiente Cys, difere de forma substancial do poten-
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cial gravitacional desenvolvido até o termo de coeficiente Cgg (Figura 5.1). Porém,
comparando os graficos que mostram os resultados das orbitas de semi-eixo maior
inicial ag = 3000 km e superiores, podemos ver que, a ado¢do do potencial gravi-
tacional desenvolvido até o termo de coeficiente Cyy, ndo compromete os resultados
da estabilidade da orbita para o tempo de cinco anos. A Figura 5.6 apresenta os re-
sultados obtidos para o potencial gravitacional que modela somente o achatamento
nos polos de Haumea (termo com coeficiente Cy). Os resultados mostraram que,
para qualquer semi-eixo maior inicial adotado, os mapas ja sdo muito divergentes, se
comparado com os resultados do modelo que tem adicionado o termo do potencial
gravitacional de coeficiente Css, 0 qual modela o achatamento do equador de Hau-
mea. Esta diferenga é acentuada pelo fato de Haumea ter um elevado achatamento
equatorial, mostrando que os resultados da Figura 5.5 provém do modelo minimo
para representar de forma aceitavel o potencial gravitacional de Haumea, porém,

desprovido de precisao para a predi¢cao do movimento orbital de veiculos espaciais.
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Figura 5.4 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial para o tempo
méximo de simulagdo de 5 anos, considerando até o quarto grau e quarta
ordem do potencial gravitacional de Haumea. A primeira coluna de gréaficos
mostra a excentricidade maxima em func¢ao da inclinacédo e da excentricidade
iniciais para os semi-eixos maiores iniciais de 2000, 3000, 5000 e 10000 km,
respectivamente, em al, bl, cl e d1. A segunda coluna apresenta o tempo de
vida do veiculo espacial para cada caso.
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Figura 5.5 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial para o tempo
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méximo de simulacdo de 5 anos, considerando os termos do potencial gravi-
tacional de Haumea de coeficientes Cyg e Cao. A primeira coluna de gréficos
mostra a excentricidade maxima em func¢ao da inclinacédo e da excentricidade
iniciais para os semi-eixos maiores iniciais de 2000, 3000, 5000 e 10000 km,
respectivamente, em al, bl, cl e d1. A segunda coluna apresenta o tempo de
vida do veiculo espacial para cada caso.
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Figura 5.6 - Resultados da propagacao do movimento do veiculo espacial para o tempo
maximo de simulagdo de 5 anos, considerando o termo de coeficiente Coy do
potencial gravitacional de Haumea. A primeira coluna de graficos mostra a
excentricidade méaxima em funcdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais
para os semi-eixos maiores iniciais de 2000, 3000, 5000 e 10000 km, respecti-
vamente, em al, bl, cl e d1. A segunda coluna apresenta o tempo de vida do
veiculo espacial para cada caso.
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Uma outra andlise importante para a verificacdo da estabilidade das érbitas, foi a
construgao de mapas que mostram a excentricidade méxima (€,,,,) € 0 tempo de
vida, em funcdo da inclinacdo inicial (iy) e do semi-eixo maior inicial (ag), como
mostram as Figuras 5.7 e 5.8, respectivamente. E fato que o resultado da propa-
gacao do movimento depende do argumento do nodo ascendente, do argumento do
pericentro e da anomalia média iniciais, porém, para efeito de comparagao conti-
nuamos a utilizar wy = 0, 9 = 0 e My = 0 para a integracdo do movimento. Os

resultados apresentados nas Figuras 5.7 e 5.8 mostram as simulagoes para ey = 0, 0.

Figura 5.7 - Excentricidade méaxima (€,,4,) em fungao da inclinagéo e do semi-eixo maior
iniciais. A excentricidade inicial é zero e o tempo de integracéo é de 5 anos.
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Quanto a variacao da excentricidade, o resultado da Figura 5.7 mostra estabilidade
na regiao em azul. A partir do semi-eixo maior inicial de aproximadamente 17000
km comegam a aparecer as variacOes expressivas na excentricidade das érbitas. A
esta distancia de Haumea, estas variagoes sao devidas as perturbacoes de Namaka e
Hi’iaka. Dentre as regioes aparentemente estaveis a partir do semi-eixo maior inicial
de 17000 km, destacam-se as érbitas com semi-eixo maior em torno de 50000 km,
pois esta embutida numa regido instavel. Nesta regidao as érbitas estdo proximas a

ressonancia de movimentos médios 1:1 com Hi’iaka, esta propriedade sera abordada
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no préoximo capitulo. Esta figura, também mostra linhas verticais que apresentam,
um aumento da excentricidade méxima em regides estaveis ou uma supressao da
excentricidade maxima em regioes de maior variacao da excentricidade. Uma ob-
servacao mais cuidadosa das linhas, mostra que muitas delas aparecem nos valores
de semi-eixo maior em que o veiculo espacial estd em ressonancia ou muito pro-
ximo a ressonancia de movimento médio com Namaka ou Hi'iaka ou ambos. Estes
resultados permitem identificar algumas ressonancias interessantes para o estudo
da evolucao orbital do veiculo espacial. Neste mapa, ainda podemos identificar as
regioes de maior instabilidade por meio da comparacao com o tempo de vida do
veiculo espacial, apresentado na Figura 5.8. Por meio deste resultado, vimos que,
mesmo com a existéncia de condi¢Oes iniciais em que a variacao da excentricidade
é elevada, o veiculo espacial sobrevive aos cinco anos de movimento orbital, porém,
pelo fato da variacdo da excentricidade ser alta, a Orbita pode ser cadtica e nao

podemos afirmar que as érbitas sao estaveis.

Figura 5.8 - Tempo de vida do veiculo espacial em func¢ao da inclinacdo e do semi-eixo
maior iniciais. A excentricidade inicial é zero e o tempo de integragdo é de 5

anos.
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A Figura 5.9 mostra as colisdes e a situagao dos veiculos espaciais no momento

em que a energia da oOrbita com relacao a Haumea deixa de ser negativa. Neste
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momento temos trés possibilidades: (i) se a energia da 6rbita com relagao a Namaka
é negativa, consideramos que o veiculo espacial foi capturado por Namaka, mesmo
que temporariamente, (ii) se a energia da Orbita com relagdo a Hi’iaka é negativa,
consideramos que o veiculo espacial foi capturado por Hi’iaka e (iii) se a energia
também é positiva com relagdo a Namaka e Hi’iaka, consideramos que o veiculo
espacial escapou do sistema. O objetivo desta abordagem é estabelecer a regiao de
influéncia de cada perturbador do sistema. O diagrama de cores da Figura 5.9 tem
a seguinte associacao: (laranja) colisao com Namaka, (verde) condigao de escape da
6rbita, (azul) capturado por Hi'iaka, (vermelho) colisdo com Hi’iaka, (preto) colisao
com Haumea. A Figura mostra, em termos da inclinacdo e do semi-eixo maior,
a regiao dominada por Namaka e a regidao dominada por Hi’iaka, com relacao a
perturbagdo. Notamos que a fronteira entre dominios fica préxima ao semi-eixo
maior de 35000 km, portanto, mais préxima de Namaka. Este cenario é esperado
pelo fato de Hi'iaka ter massa igual a uma ordem de grandeza superior a massa
de Namaka. Entretando, para érbitas de baixa inclinacao, o dominio de Hi’iaka
avanca para semi-eixos maiores ainda menores sobrepondo a regiao onde o efeito da
perturbagao por Namaka é dominante. Este resultado mostra que a regiao em torno

de Namaka é cadtica.

Figura 5.9 - Mapa de colisoes, capturas e escape em fun¢do do semi-eixo maior e da incli-
nacao iniciais.
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A Figura 5.10 mostra as orbitas que terminaram em colisdo ou escape no término
dos cinco anos de integragdo do movimento. Comparando-a com a Figura 5.9 no-
tamos que, varios dos veiculos espaciais que estavam na condicao de escape, ainda
continuaram orbitando Haumea e alguns terminaram em colisao com Hi'iaka ou
Haumea. A maioria dos veiculos espaciais que estavam na condicao de capturado
por Hi'iaka (Figura 5.9 (azul)) colidiram com ela (Figura 5.10 (vermelho). Os resul-
tados da Figura 5.10 também mostram que, os veiculos espaciais que terminaram
em colisao com Haumea ou escaparam, concentram-se na regiao sob o dominio da
perturbagao por Hi'iaka, exceto para os valores do semi-eixo maior cuja perturbacgao

por Haumea é dominante.

Figura 5.10 - Mapa de colisdo e escape em funcao da inclinacdo e do semi-eixo maior
iniciais no término de cinco anos de integracdo do movimento. Neste mapa
nao aplicamos o critério de capturas.
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Como esperado, o mapa de estabilidade da érbita também depende da excentricidade
inicial. No apéndice A.1 mostramos o conjunto completo de mapas para excentri-
cidades iniciais de eg = 0,1 até ey = 0,9. Conforme aumentamos a excentricidade

inicial, vimos mudancas nas regioes mais instaveis, destacando o aumento da regiao
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instavel sob o dominio da perturbagao por Haumea.

o7






6 Ressonancias de movimentos médios (MMRs)

Os resultados do capitulo anterior mostraram que as perturbagoes em consequéncia
de Namaka e Hi’iaka sao, como esperado, dominantes em orbitas mais distantes
de Haumea como mostramos por meio dos resultados das Figuras 5.7, 5.9 e 5.10.
Neste capitulo, vamos avaliar o desenvolvimento do movimento orbital em torno
de duas regides selecionadas no grafico da Figura 5.7. A primeira regiao fica em
torno do semi-eixo maior ag = 50000 km, proxima a ressonancia de movimentos
médios 1:1 veiculo espacial-Hi'iaka e a segunda regiao fica em torno do semi-eixo
maior ap = 12360 km, proxima a ressonancia de movimentos médios 3:1 veiculo

espacial-Namaka.
6.1 MMR 1:1 veiculo espacial-Hi’iaka

A primeira regiao interessante que fica em torno do semi-eixo maior ag = 50000 km
(Figura 5.7) ¢ apresentada na figura 6.1 de forma ampla. Veiculos espaciais orbitando
com este valor de semi-eixo maior encontram-se praticamente na ressonancia de
movimentos médios igual a 1:1 com Hi’iaka. Visto que, conforme o semi-eixo maior
inicial da oOrbita afasta-se do semi-eixo maior ressonante temos orbitas instaveis
(Figura 6.1), podemos dizer que o motivo da estabilidade nesta regiao é a ressonincia
de movimentos médios. Nesta regidao, as orbitas sao estaveis para inclinagoes abaixo
de aproximadamente 60 graus e na regiao com inclinagoes em torno de 120 graus.
No caso das orbitas diretas, a diferenca entre as longitudes médias da sonda espacial
e de Hi’iaka é de o = 42 graus, onde 0 = A\, — Ay (onde o indice v indica o veiculo
espacial e o indice H indica Hi'iaka) e A = Q +w + M ¢é a longitude média (para
Orbitas retrégradas A = Q—w—M). No problema restrito de trés corpos, esta posi¢ao
estd proxima a posicao angular do ponto de lagrange L, com relagao ao corpo central
do sistema Haumea-Hi’iaka. Em outras palavras, temos uma supressao dos efeitos
das perturbacoes sobre a excentricidade da orbita quando a sonda espacial esta

orbitando préximo ao ponto de Lagrange L, do sistema Hi’iaka-Haumea.
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Figura 6.1 - Excentricidade méaxima (€,,4,) em fungao da inclinagéo e do semi-eixo maior
iniciais. A excentricidade inicial é zero e o tempo de integracao é de 5 anos.
A diferenga entre as longitudes médias do veiculo espacial e de de Hi’iaka é
de o0 = 42 graus.
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Visto esta caracteristica, analisamos o movimento coorbital de uma sonda espacial
com Hi’iaka. A Figura 6.2 mostra a excentricidade maxima em funcao de oy e do
semi-eixo maior inicial da orbita para orbitas proximas a Hi'iaka. A longitude do
nodo ascendente é o mesmo de Hi’iaka. A inclinagao inicial da sonda espacial é de
1 grau, desta forma a inclinacao relativa entre a sonda espacial e Hi’iaka é de 1
grau. As 6rbitas tém excentricidade inicial de ey = 1 x 107>, Os pontos em branco
indicam as oOrbitas que terminaram em colisao com um dos corpos do sistema de
Haumea. Estes resultados confirmam os menores efeitos das perturbagoes sobre a
excentricidade quando as érbitas iniciam nas proximidades dos pontos de Lagrange
Ly e Ls. A Figura 6.3 mostra a inclinacdo maxima registrada durante a propagacao
do movimento das érbitas da mesma regiao da Figura 6.2. Novamente, as menores

variagoes concentram-se proximas aos pontos Ly e Ls.

Para analisar a estabilidades das érbitas destas regides, usamos os métodos da in-
tegral da perturbacao. As Figuras 6.4, 6.5 e 6.6 mostram as aplicagoes dos trés
métodos da integral da perturbacao, respectivamente. Através do resultado da Fi-

gura 6.4 podemos identificar as érbitas préximas aos pontos de Lagrange Ly e Lj
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Figura 6.2 - Excentricidade méxima (ep4;) em funcdo de 0 = A\, — Ay e do semi-eixo
maior iniciais. Com eg = 1 x 107°, iy = 1 grau e o tempo de integracdo é de

10 anos.
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com menor variacao total da velocidade durante o movimento, consequentemente
com menor intensidade da acao dos perturbadores. O resultado da Figura 6.5 mos-
tra que estas regioes sao estaveis quanto a energia adquirida das perturbacoes. Dadas
as perturbagdes envolvidas no problema (potencial perturbador de Haumea e Na-
maka), os pontos de equilibrio ndo se encontram fixos exatamente nos pontos L, e
L5 do problema restrito de trés corpos. Porém, através da andlise da perturbacao
liquida podemos identificar a regiao menos afetada pelos potenciais perturbadores.
O resultado da Figura 6.6 mostra a minima perturbacgao liquida nas proximidades
de L, e Ls. Concluindo os resultados destas trés figuras, podemos avaliar a esta-
bilidade da seguinte forma. Procuramos encontrar regides estaveis com o seguinte
comportamento, dada uma pequena variacao nas condigoes iniciais do movimento
da sonda espacial, queremos obter érbitas com variagoes semelhantes para os ele-
mentos orbitais e para as integrais da perturbacao durante o movimento da sonda

espacial. Deste ponto de vista, as regioes proximas a L, e Ly satisfazem a definigao.
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Figura 6.3 - Inclinagdo méxima (ipq) em funcdo de 0 = A\, — Ay e do semi-eixo maior
iniciais. Com eg = 1 x 107°, iy = 1 grau e o tempo de integracio é de 10 anos.
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Figura 6.4 - Mapa da perturbacao obtido pela PI do primeiro método (PI;), para as Or-
bitas da Figura 6.2.
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Figura 6.5 - Mapa da perturbagao obtido pela PI do segundo método (PI;;), para as or-
bitas da Figura 6.2.
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Figura 6.6 - Mapa da perturbacao obtido pela PI do terceiro método (PI;;), para as 6r-
bitas da Figura 6.2.
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A Figura 6.7 mostra o mapa da amplitude da variacdo de o (0pmaz — Omin) para a
mesma regiao. Podemos ver que, nas regides em torno de L, e L5 ocorre a libragao
de o. Este resultado mostra que, com estas condigoes iniciais, as sondas espaciais

executam um movimento do tipo troiano com relacao a Hi’iaka.

Figura 6.7 - Variacdo méaxima de o para as orbitas da Figura 6.2.
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A Figura 6.8 mostra a perturbacao liquida em funcao de 2y e wgy, onde o semi-eixo
maior e a inclinagdo iniciais tém os mesmos valores de Hi'iaka, a excentricidade
inicial é eg = 1 x 1075, iy = 1 e todas as érbitas iniciam com M = 0. O circulo preto

indica a posi¢ao de Hi’iaka e os pontos em branco indicam as colisoes.

A Figura 6.9 mostra o resultado da perturbagao liquida em fun¢ao de €y e oy do
mesmo conjunto de simulagoes. Analisando os dois resultados podemos ver que os
pares (£2,w) levam a Orbitas estaveis para A, inicial nas proximidades de +60 graus

com relagao a A\g.
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Figura 6.8 - Mapa da perturbagao obtido pela PI do terceiro método (PI;;;) em fungéo de
Qo e wp para o tempo de integragdo de 10 anos.
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Figura 6.9 - Mapa da perturbagéo obtido pela PI do terceiro método (PI;;;) em fungao de
Qo e 0p para o tempo de integracdo de 10 anos.
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Também avaliamos o efeito da excentricidade inicial da érbita, partindo a propaga-
¢ao do movimento nas proximidades de o = 60 graus (ponto L, para 6rbitas com
mesmo semi-eixo maior de Hi’'iaka). A Figura 6.10 mostra o resultado da perturba-
¢ao liquida (PI;;) em fungao de ag e eg com o9 = 60 graus. O circulo preto indica a
posicao de Hi’'iaka e os pontos em branco indicam as colisdes. Através deste resul-
tado podemos ver que as orbitas sao estaveis até e &~ (0.3 nas proximidades da MMR
1:1, assim como podemos verificar através do resultado da Figura 6.11, que mostra
a variagao da excentricidade (€maz — €min) €m fungdo do semi-eixo maior e da excen-
tricidade iniciais para o mesmo conjunto de simulagoes apresentado na Figura 6.10.
O resultado também mostra que praticamente nao existe variagao da excentricidade
na regiao de MMR 1:1 de excentricidade igual & de Hi’iaka (ey = 0,0513) e baixa

variacao da excentricidade até ey =~ 0, 3.

Figura 6.10 - Mapa da perturbacao obtido pela PI do terceiro método (PI;;) em fungio
de ag e eg para o tempo de integragdo de 10 anos.
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Figura 6.11 - Variagdo méaxima da excentricidade das simulag¢bes da Figura 6.10.
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A Figura 6.12 apresenta os resultados da perturbacao total segundo o modelo PI;
para o mesmo conjunto de simulagoes apresentado na Figura 6.10. Comparando os
dois resultados, verificamos que as érbitas da regiao estavel também sofrem pertur-
bacoes, pois a Figura 6.12 mostra que nesta regiao a perturbacao total é diferente de
zero, porém, como verificado na Figura 6.10, a perturbacao liquida é muito pequena,

ou seja, a perturbacao é compensada durante o movimento orbital.

Também analisamos a estabilidade para o movimento coorbital retrégrado. A Figura
6.13 mostra a variacdo méaxima da excentricidade (€4, — €min) em funcao de ag e eg
com o0y = 60 graus para o movimento coorbital com Hi’aka. O resultado mostra que
as sondas espaciais com excentricidade inicial proxima da excentricidade de Hi’iaka
tém grande variacao da excentricidade, levando a colisoes em muitos casos. Porém,
para excentricidade inicial a partir de ey ~ 0,12 a regidao torna-se estavel até as
orbitas com ey &~ 0,9. Podemos ver que a partir da excentricidade ¢y ~ 0,4, a

variacao da excentricidade vai diminuindo até ey ~ 0, 9.
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Figura 6.12 - Mapa da perturbagao obtido pela PI do primeiro método (PI;), das simula-
¢oOes da Figura 6.10.
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Figura 6.13 - Variagdo maxima da excentricidade em fungao de ag e ey para Orbitas retré-
gradas com g9 = 60 graus e tempo de integracdo de 10 anos
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A Figura 6.14 mostra a perturbacgao liquida em fungao de ag e ¢y para o mesmo con-
junto de simulacoes da Figura 6.13. O resultado reforca a condicao estavel da regiao,
mostrando que para uma pequena variagao da excentricidade inicial, encontramos

6rbitas que nao apresentam uma discrepante mudancga da perturbacao liquida.

Comparando estes resultados com os resultados das orbitas diretas, podemos ver que
as orbitas retrégradas permitem Orbitas estaveis com maior excentricidade. As quais
podem ser importantes para a exploragao do sistema, pois podemos obter érbitas

que passam perto de Haumea, Namaka e Hi’iaka.

Figura 6.14 - Mapa da perturbacao obtido pela PI do terceiro método (PI;;), para as
orbitas da Figura 6.13.
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6.2 MMR 3:1 veiculo espacial-Namaka

Quanto as linhas verticais notaveis no mapa da Figura 6.15 analisamos o caso no
qual a linha aparece para o semi-eixo maior de aproximadamente 12360 km. Neste

caso, temos a ressonancia de movimentos médios veiculo-Namaka igual a 3:1.

Para caracterizar o efeito da ressonancia, construimos os mapas da perturbagao e os
mapas da excentricidade maxima segundo o modelo PI;;, dado pela equagao 3.13,

desta forma obtemos a perturbacao liquida de cada potencial perturbador.
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O tempo de integracao equivale a 8 periodos orbitais de Namaka e aproximadamente
2,96 periodos orbitais de Hi'iaka. Este tempo de integracao foi adotado para avaliar
a integral das perturbacgoes proximas a revolugoes completas de Namaka e Hi'iaka,
ja que Namaka e Hi’iaka estdo proximas a ressonancia MMR 3:8. Desta forma,
evitamos a contribuicdo de orbitas parciais, de Namaka e Hi’iaka, na perturbacgao

sobre o veiculo espacial.

Figura 6.15 - Excentricidade méxima (€4, ) em funcdo da inclinacdo e do semi-eixo maior
iniciais. Com ep = 0 e o tempo de integragao ¢ de 5 anos (amplia¢ao do mapa
5.7). A seta marca a MMR 3:1 veiculo-Namaka.
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A Figura 6.16 mostra o mapa para o semi-eixo maior ressonante ag = 12360 km.
Construimos outros dois mapas para semi-eixos maiores préximos, porém, fora da
ressondncia 3:1. Um para ap = 11800 km (Figura 6.17) e outro para ap = 12700
km (Figura 6.18). As figuras apresentam as integrais da perturbacao de Namaka
(a), Hi’iaka (b) e para caracterizar suas magnitudes na perturbac¢io do sistema,
determinamos a perturbacao desenvolvida pelo harmonico do potencial de Haumea
com coeficiente Cyy (c). Para estas trés simulagoes utilizamos os seguintes valores
para as condigoes iniciais que completam o conjunto de entrada: eg = 0 e wy = Qg =

My = 0 grau.

70



Figura 6.16 - (a), (b) e (c) variagdo total da velocidade em fungéo da inclinagao (ig) e do
argumento do pericentro (wp) iniciais, devida a perturba¢do por Namaka,
Hi’iaka e pelo termo do potencial gravitacional de Haumea com coeficiente
Cyp, respectivamente. (d) excentricidade maxima (e,,q,) durante a propa-
gagdo do movimento. Com semi-eixo maior inicial da érbita ag = 12360
km (MMR Veiculo-Namaka 3:1). O tempo de integracao foi de 8 periodos
orbitais de Namaka.
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Para o semi-eixo maior ressonante, com as condigoes iniciais wy = 0 grau e 1o = 0
grau, a perturbacao liquida por Namaka sobre o veiculo espacial é cerca de 10 vezes
maior do que a perturbagao liquida gerada por Haumea (mapas 6.16-(a) e 6.16-
(c)) e aproximadamente 150 vezes maior do que a perturbacao liquida gerada por
Hi’iaka (mapa 6.16-(b)). Comparando estes mapas da perturbagdo com o mapa da
excentricidade maxima (Figura 6.16-(d)) verificamos que a excentricidade da 6rbita
¢ dominada pela perturbagao devida a Namaka, como mostra a correlagdo entre
a integral da perturbacao por Namaka e a excentricidade méaxima. Os resultados
também mostram que perturbacao devida a Namaka para o caso ressonante é ex-
pressivamente maior do que as perturbacgoes nao ressonantes vizinhas, podemos ver
pela comparagao dos trés mapas da integral da perturbacao por Namaka dos trés
casos (Figuras 6.16-(a), 6.17-(a) e 6.18-(a)).
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Figura 6.17 - (a), (b) e (c) variacdo total da velocidade em funcéo da inclinacdo (ip) e do
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ig [graus]

argumento do pericentro (wp) iniciais, devida a perturba¢do por Namaka,
Hi’iaka e pelo termo do potencial gravitacional de Haumea com coeficiente
Cyo, respectivamente. (d) excentricidade maxima (€,,4,) durante a propaga-
¢ao do movimento. Com semi-eixo maior inicial da érbita ag = 11800 km. O
tempo de integragao foi de 8 periodos orbitais de Namaka.
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Figura 6.18 - (a), (b) e (c) variagdo total da velocidade em fungéo da inclinagao (ig) e do
argumento do pericentro (wp) iniciais, devida a perturba¢do por Namaka,
Hi’iaka e pelo termo do potencial gravitacional de Haumea com coeficiente
Cyo, respectivamente. (d) excentricidade maxima (€,,4,) durante a propaga-
¢ao do movimento. Com semi-eixo maior inicial da érbita ag = 12700 km. O
tempo de integragao foi de 8 periodos orbitais de Namaka.
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Para verificar se a relevante perturbacdo encontrada na regiao do semi-eixo maior

de aproximadamente ag = 12360 km ¢ devida a ressonancia de movimentos médios

3:1 veiculo-Namaka, analisamos os seis principais &ngulos ressonantes (6;) para esta

ressonancia, dados por:

91 = )\—3)\N+2Q,

o = XA—3\y+Q+Qn,

0, = X\—3\y+ 20,
0, = \—3\y+ 2w,

05 = AN—3A\yv+ @+ oy,

96 = )\—3)\N+2’{DN
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onde A\ é a longitude média, €2 é o argumento do nodo ascendente, w = w + 2 é a
longitude do pericentro, as variaveis sem indice sao atribuidas ao veiculo espacial e

as variaveis com indice N sao atribuidas a Namaka.

Entre os angulos ressonantes apresentados nas equagoes 6.1, apresentaram libragoes
os angulos 04, 05 e 6. Os resultados sao apresentados respectivamente, nas figuras
6.19, 6.20 e 6.21, onde em cada figura o grafico (a) mostra o dngulo ressonante
em funcao do tempo e o gréfico (b) mostra a excentricidade em fungao do tempo.
Estas simulagoes foram executadas com semi-eixo maior ressonante ay = 12334, 6
km, dado pela equagao 3.16. Os outros elementos orbitais iniciais comum para as
simulacoes sdo: eg = 1,0 x 1072, iy = 1,0 x 107° graus, wy = 0,0 grau e My = 0,0
grau. Em cada simulacao foi adotado o argumento do nodo ascendente de forma que
o angulo critico inicia com valor de 180 graus. Desta forma, 0y = 46,5 graus para
04, g = 76,5 graus para 05 e )y = 166, 5 graus para 6g. O tempo de simulacao foi

de 300 anos para os trés casos.

Figura 6.19 - Evolucdo temporal do angulo critico 84 = A — 3Ay + 2w (a) e da excen-
tricidade (b) para MMR Veiculo-Namaka 3:1. As condigbes iniciais sdo:
ag = 12334,6 km, eg = 1,0 x 107>, iy = 1,0 x 1077 graus, wg = 0,0 grau,
Qo = 46,5 graus, My = 0,0 grau e o angulo critico inicial igual a 180 graus.
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A figura 6.19-(a) mostra o angulo critico 6, capturado em libragdo, no entanto, o
centro de libracao circula. Podemos notar também que o angulo critico apresenta

-

circulagdo temporaria quando o centro de libracdo passa por zero grau. E impor-
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tante notar que ao comparar a figura 6.19-(a) com a figura 6.19-(b) a excentricidade
apresenta o valor de maximo quando o centro de libracao do angulo critico passa por
180 graus e apresenta valores minimos quando o centro de libracao do angulo critico
passa por zero grau e apresenta uma circulacao temporaria. Esta analise mostra a
correlacao entre o periodo da variacao da excentricidade e o periodo de circulagao

do centro de libragao.

Figura 6.20 - Evolu¢ao temporal do angulo critico 5 = A — 3Ay + w + wy (a) e da
excentricidade (b) para MMR Veiculo-Namaka 3:1. As condigdes iniciais
sdo: ag = 12334,6 km, eg = 1,0 x 1075, ip = 1,0 x 107° graus, wg = 0,0
grau, g = 166, 5 graus, My = 0,0 grau e o angulo critico inicial igual a 180
graus.
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A figura 6.20-(a) mostra o dngulo critico #5 capturado em libragdo em torno de 0
grau. Mostra também que ocorre uma breve circulagao do angulo critico aproxima-
damente em: 130, 170 e 220 anos. Comparando esta figura com a figura 6.20-(b)
podemos ver que a excentricidade apresenta minimos quando o angulo critico cir-
cula ou apresenta uma tendéncia em circular. Portanto, neste caso também aparece
uma correlagao peridédica entre a variacao da excentricidade e a evolugdo temporal

do angulo critico.

A figura 6.21-(a) mostra o angulo critico s alternando entre libragao temporaria em
torno de 180 graus e curtos periodos de circulagdao até aproximadamente 180 anos

de simulagao. Apoés este intervalo de tempo fica impreciso diferenciar a captura da

5



circulagao do angulo critico.

Estes resultados que mostraram a captura em libragao de alguns angulos criticos
confirmam a presenca da ressonancia de movimentos médios e ratificam os resultados
ja obtidos por meio da integral da perturbacdo apresentada no inicio desta secao,
onde vimos que o efeito da perturbagao por Namaka sobre o veiculo espacial é

ampliado nesta regiao.

Figura 6.21 - Evoluc¢ao temporal do angulo critico g = A — 3Ay + 2wy (a) e da ex-
centricidade (b) para MMR Veiculo-Namaka 3:1. As condigbes iniciais sao:
ag = 12334,6 km, eg = 1,0 x 107>, ig = 1,0 x 1075 graus, wg = 0,0 grau,
Qo = 76,5 graus, My = 0,0 grau e o angulo critico inicial igual a 180 graus.
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7 Estudo da dinadmica de veiculos espaciais orbitando Namaka e Hi’iaka

Neste capitulo avaliamos por meio de mapas da excentricidade maxima (€,,4,) do
movimento orbital e do tempo de vida do movimento orbital em fun¢ao da inclinagao
inicial (i) e da excentricidade inicial (ep), o comportamento das érbitas dos veiculos

espaciais orbitando Namaka e Hi’iaka.
7.1 Veiculos espaciais orbitando Namaka

A Figura 7.1 mostra a excentricidade méaxima (grafico (a)) e o tempo de vida estével
(grafico (b)) em fungao inclinacao e da excentricidade iniciais para veiculos espaciais
orbitando Namaka. O valor do semi-eixo maior inicial é de 90 km. O restante dos
elementos orbitais iniciais, adotados em todos os mapas deste capitulo, tém os se-
guintes valores: wy = Qy = My = 0 grau. Os mapas da figura 7.1 foram construidos
com uma grade de 4477 pontos, com incrementos Aig = 1,5 graus e Aey = 0,0015.
Os resultados mostram que as orbitas sdo instdveis para a faixa de inclinagoes inici-
ais entre aproximadamente 60 e 120 graus para as 6rbitas circulares, com ampliagao

da faixa de instabilidade conforme a excentricidade inicial cresce.

Figura 7.1 - Mapa dindmico de érbitas em torno de Namaka, (a) Excentricidade méxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 90 km, com tempo de integracdo de 5 anos. (b) Tempo de
vida do veiculo espacial.
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A Figura 7.2 mostra os resultados para o semi-eixo maior inicial de 200 km. Os mapas

foram construidos com uma grade de 5278 pontos, com incrementos Aig = 2 graus e
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Aeg = 0,01. Estes resultados mostram uma fronteira mais abrupta entre as regides
estavel por cinco anos e instavel. Esta caracteristica mostra que a excentricidade
varia mais rapidamente na regiao instavel, conforme aumentamos o semi-eixo maior

inicial.

Figura 7.2 - Mapa dindmico de érbitas em torno de Namaka, (a) Excentricidade maxima
(émaz) em funcdo da inclinagéo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 200 km, com tempo de integracao de 5 anos. (b) Tempo de
vida estével do veiculo espacial.
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As Figuras 7.3 e 7.4 mostram os resultados para os semi-eixos maiores iniciais de
400 km e 500 km, respectivamente. Os mapas foram construidos com incrementos
Aig = 2 graus e Aeg = 0,01, totalizando uma grade de 7189 pontos para os mapas
com semi-eixo maior de 400 km e uma grade de 7554 pontos para os mapas com semi-
eixo maior de 500 km. Estes resultados mostram um aumento da regidao instavel,
abandonando o padrao observado nas duas figuras anteriores. De fato, conforme
adotamos o semi-eixo maior inicial cada vez maior, o veiculo espacial aproxima-se
do raio de Hill de Namaka (R%,,..c. = 1021km), ou seja, aproxima-se do limite da

esfera de influéncia de Namaka.
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Figura 7.3 - Mapa dindmico de 6rbitas em torno de Namaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 400 km, com tempo de integracdo de 5 anos. (b) Tempo de
vida estavel do veiculo espacial.
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Figura 7.4 - Mapa dindmico de 6rbitas em torno de Namaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 500 km, com tempo de integracdo de 5 anos. (b) Tempo de
vida estdvel do veiculo espacial.
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As Figuras 7.5 e 7.6 mostram respectivamente a energia da érbita do veiculo es-
pacial com relagao a Namaka e a situacao de cada veiculo espacial no término da

simulacao para o semi-eixo maior inicial de 500 km. Para o diagrama de cores da
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Figura 7.6 temos: colisao com Namaka (preto), ainda orbitando Namaka (amarelo)
e capturado por Haumea (mesmo que temporariamente) (roxo). Os resultados mos-
tram um grande ntimero de veiculos espaciais que sairam da orbita estavel entorno

de Namaka e entraram temporariamente ou permanentemente sob o dominio do

potencial gravitacional de Haumea.

Figura 7.5 - Mapa de energia de Orbitas em torno de Namaka em funcdo da inclinacao
e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo maior de 500 km com tempo
maximo de integragao de 5 anos.
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Figura 7.6 - Situacdo do veiculo espacial em fun¢do da inclinagdo e da excentricidade ini-
ciais, para o semi-eixo maior de 500 km com tempo maximo de integracao
de 5 anos. O diagrama de cores indicam: colisdo com Namaka (preto), ainda
orbitando Namaka (amarelo) e capturado por Haumea (roxo).
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Do total de 7553 corpos de prova utilizados para gerar o mapa dindmico. Os re-
sultados mostram que, cerca de 47,5% dos veiculos espaciais colidiram com Na-
maka, 34,7% foram capturados por Haumea (mesmo que temporariamente) e 17,8%
continuaram orbitando Namaka. Como esperado, Haumea figura como o principal

perturbador sobre o veiculo espacial que orbita Namaka.
7.2 Veiculos espaciais orbitando Hi’iaka

Conduzimos o estudo de veiculos orbitando Hi’iaka, da mesma forma que fizemos
para Namaka. A Figura 7.7 mostra os resultados para o semi-eixo maior inicial de
200 km. Na parte (a) temos a excentricidade maxima em funcao da inclinac¢do e da
excentricidade iniciais e na parte (b) temos o tempo de vida da drbita para o tempo
maximo de simulacao de 5 anos. Os mapas desta figura foram construidos com uma

grade de 5460 pontos, com incrementos Aiy = 2 graus e Aeg = 0, 0025.
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Figura 7.7 - Mapa dinamico de érbitas em torno de Hi’iaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 200 km, com tempo de integracdo de 5 anos. (b) Tempo de
vida do veiculo espacial.
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Na sequéncia, sao apresentados os resultados para os semi-eixos maiores iniciais
de 300 km, 1000 km, e 2500 km, respectivamente, nas Figuras 7.8, 7.9 e 7.10. Os
mapas foram construidos com incrementos Aig = 2 graus e Aey = 0,01, totalizando
uma grade de 4004 pontos para os mapas com semi-eixo maior de 300 km, 7553
pontos para os mapas com semi-eixo maior de 1000 km e 8554 pontos para os mapas
com semi-eixo maior de 2500 km. Dos resultados mostrados nestas figuras, podemos
observar que, na sequéncia do crescimento do semi-eixo maior inicial das érbitas,
os mapas dinamicos sao semelhantes aos mapas determinados para Namaka. No
entanto, a evolucao da area instavel ocorre de forma mais lenta comparada com a
evolugao da mostrada por Namaka. De fato, os dois sistemas sdo semelhantes na
configuragao geométrica que diferem em escala e intensidade das perturbacoes, este
comportamento é esperado, pois, Hi’iaka tem massa superior a massa de Namaka em
uma ordem de grandeza, Haumea o principal corpo perturbador, esta mais distante
e o raio de Hill de Hi’iaka é maior (R, .. = 5404km).
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Figura 7.8 - Mapa dindmico de 6rbitas em torno de Hi’iaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 300 km, com tempo de integracdo de 5 anos. (b) Tempo de
vida do veiculo espacial.
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Figura 7.9 - Mapa dinamico de érbitas em torno de Hi’iaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em fungdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 1000 km, com tempo de integragao de 5 anos. (b) Tempo de
vida do veiculo espacial.
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Figura 7.10 - Mapa dindmico de 6rbitas em torno de Hi’iaka, (a) Excentricidade maxima
(emaz) em funcdo da inclinagdo e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo
maior inicial de 2500 km, com tempo de integragao de 5 anos. (b) Tempo de
vida do veiculo espacial.
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As Figuras 7.11 e 7.12 apresentam, respectivamente, a energia da érbita e a situagao
do veiculo espacial para a mesma simulagao apresentada na Figura 7.10. O diagrama
de cores da Figura 7.12 indicam: colisdo com Hi’iaka (Preto), ainda orbitando Hi’iaka

(amarelo) e capturado por Haumea (mesmo que temporariamente) (azul).

Figura 7.11 - Mapa de energia de érbitas em torno de Hi’iaka em funcado da inclinacao
e da excentricidade iniciais, para o semi-eixo maior de 2500 km com tempo
maximo de integracao de 5 anos.
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Figura 7.12 - Situacdo do veiculo orbitando Hi’iaka em fungdo da inclinagdo e da excen-
tricidade iniciais, para o semi-eixo maior de 2500 km com tempo miximo
de integracdo de 5 anos. O diagrama de cores indicam: colisdo com Hi’iaka
(preto), ainda orbitando Hi’iaka (amarelo) e capturado por Haumea (azul).
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Do total de 8554 corpos de prova utilizados para gerar o mapa dindmico, cerca de
38% colidiram com Hi’iaka, 34,5% foram capturados por Haumea e 27,5% continu-

aram orbitando Hi’iaka.

Comparando estes resultados com os resultados obtidos para os veiculos espaciais
orbitando Namaka, Hi’iaka mostrou-se, como esperado, mais eficiente do que Na-
maka para gerar orbitas estaveis, pois no término de cinco anos de movimento orbital

restaram 27,5% dos corpos orbitando Hi’'iaka contra 17,8% orbitando Namaka.
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8 Flips do plano orbital em sistemas de pequenas massas (Ressonincia
Kozai)

Nesta se¢ao apresentaremos os resultados do mecanismo excéntrico Kozai-Lidov em
sistemas de pequenos corpos. Fizemos a validacao do modelo aplicando as condigoes
abordadas no artigo publicado por Naoz et al. (2011). Aplicamos o conceito a um sis-
tema triplo de asteroides e analisamos fisicamente como desenvolve-se 0 mecanismo
excéntrico Kozai-Lidov. Verificamos a Ocorréncia do mecanismo em um sistema de
quatro corpos. Também avaliamos a possibilidade da ocorréncia do mecanismo sobre

um corpo inserido no sistema de Haumea.
8.1 Validacao do modelo

Para validagdo do modelo, foram utilizados as mesmas condigoes iniciais utilizadas
por Naoz (NAOZ et al., 2011).

Para esta simulagao, foi assumido um sistema com o corpo central de massa igual
a uma massa Solar (1Ms), um planeta com érbita interna (corpo perturbado) com
massa equivalente a uma massa de Jupiter (1M;) e um corpo com Orbita externa
(perturbador) com massa equivalente a 40M ;. O planeta de 6rbita interna tem semi-
eixo maior a; = 6U A, excentricidade e; = 0.001 e inclinacao i; = 64,7°. O corpo
de érbita externa tem ay = 100AU, excentricidade e; = 0.6, inclinagao i, = 0.3° e
argumento do pericentro wy = 45°. Quantidades indexadas com valor 1 referem-se
ao corpo perturbado (de oOrbita interna) e as quantidades indexadas com valor 2
referem-se ao corpo perturbador (érbita externa). Os resultados sdo apresentados
por meio dos graficos da Figura 8.1. Eles sdo compativeis com os resultados obtidos
por Naoz (NAOZ et al., 2011), para ambos elementos orbitais (i; e e;) e para a
variacao da projecao do momento angular sobre o eixo do momento angular total.
Os resultados mostram que o modelo é capaz de identificar a ocorréncia de flips do

plano orbital do corpo perturbado.
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Figura 8.1 - Resultados de um sistema planetério similar ao adotado por Naoz (NAOZ et al.,
2011): O primeiro gréafico mostra a inclinagao da érbita do corpo interno (iy)
em funcao do tempo. O segundo grafico mostra a excentricidade da érbita do
corpo interno (e;) em fungdo do tempo. Os dois tltimos graficos mostram as

projecoes do momento angular das érbitas interna e externa sobre o momento
angular total, respectivamente.
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8.2 Caso 1: Sistema triplo de asteroides

Como ponto de partida para a modelagem de um sistema triplo de pequenos corpos,
foram utilizados os dados do sistema triplo de asteroides 2001SN263 (FANG et al.,
2011), com algumas modificagoes para atender as propriedades de um sistema cujo
corpo perturbado fica sujeito a flips do plano orbital, onde a massa do corpo central
foi mantida (917,47 x 10'°)kg. Para o corpo de érbita interna que tinha o conjunto
de elementos orbitais a = 3,804 km, e = 0.016 e inclinagao ¢ = 14 graus passa a ter
os elementos orbitais apresentados na Tabela 8.1. Para o corpo de orbita externa,
o conjunto de elementos originais a = 16,63 km, e = 0.015 e inclina¢ao ¢ = 0 grau
foi alterado para o conjunto de elementos orbitais também apresentados na Tabela
8.1. A massa do corpo de érbita interna foi mantida e a massa do corpo de orbita
externa foi aumentada de 24,04 x 10'° kg para 195,0 x 10 kg.

A Figura 8.2 apresenta a propaga¢ao do movimento do corpo perturbado para as
condigoes iniciais apresentadas na Tabela 8.1. Os graficos mostram os resultados
tipicos da atuagao do efeito Kozai padrao. A Figura 8.2-(a) mostra a inclinagdo com
expressiva variagao acompanhando a variacao da excentricidade mostrada na Figura
8.2-(b). A Figura 8.2-(c) apresenta o comportamento do argumento do pericentro,
alternando libragoes em torno de 90 e 270 graus. E a Figura 8.2-(d) mostra a evolugao
do argumento do nodo ascendente. Estes resultados mostram que sobre o sistema

estd atuando o mecanismo Kozai padrao.

Tabela 8.1 - Valores iniciais para a simula¢ao do modelo de trés corpos ficticio baseado nos
dados do sistema triplo de asteroides 2001SN263. Estes dados iniciais geram
os resultados que mostram o efeito Kozai padrao sobre o corpo de érbita
interna.

Pardmetros ~ Orbita interna (1) Orbita externa (2)

a 4,0km 46, 0km

e 0,01 0,2

i (graus) 64,0 0,3

w (graus) 0,0 0,0

Q (graus) 0,0 0,0

M (graus) 0,0 0,0

Massa (kg) 9,77 x 101° 195,0 x 1010
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Figura 8.2 - Resultados da simulacao do sistema triplo de asteroides com as condi¢oes ini-
ciais da Tabela 8.1. (a) grafico da inclina¢do em funcao do tempo. (b) grafico
da excentricidade em fungao do tempo, (c¢) e (d) mostram o argumento do
pericentro e a longitude do nodo ascendente em funcao do tempo, respectiva-
mente. Todos para o corpo perturbado.
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Com o objetivo de verificar a ocorréncia de flips do plano orbital do corpo pertur-
bado, foi executada a propagacao do movimento para os dados iniciais apresentados

na Tabela 8.2, adotando alta excentricidade para o corpo de érbita externa.

Os resultados da propagacao do movimento para este cenario, apresentados na Fi-
gura 8.3, mostram que o corpo de érbita interna oscila entre orbita direta e retro-
grada (8.3-a), acompanhada pela alta excentricidade durante os flips (Figura 8.3-b),
apresentando o mecanismo Kozai excéntrico, da mesma forma dos resultados para
o sistema planetéario proposto por Naoz (NAOZ et al., 2011). Os graficos 8.3-c e 8.3-d
mostram a evolugao do argumento do pericentro e a longitude do nodo ascendente,
respectivamente, neles podemos ver uma agao tipica da perturbacao do terceiro

corpo.
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Tabela 8.2 - Valores iniciais para a simulacdo do modelo de trés corpos ficticio baseado
nos dados do sistema triplo de asteroides 2001SN263. Estes dados iniciais
geram os resultados que mostram os flips do plano orbital do corpo de érbita
interna.

Pardmetros  Orbita interna (1) Orbita externa (2)

a 4,0km 46, 0km

e 0,01 0,6

i (graus) 64,7 0,3

w (graus) 0,0 0,0

Q (graus) 0,0 0,0

M (graus) 0,0 0,0

Massa (kg) 9,77 x 101° 195,0 x 1010

Figura 8.3 - Resultados da simulacao do sistema triplo de asteroides com as condigoes ini-
ciais da Tabela 8.2. (a) grafico da inclina¢do em funcao do tempo. (b) grafico
da excentricidade em fungao do tempo, (c¢) e (d) mostram o argumento do
pericentro e a longitude do nodo ascendente em funcao do tempo, respectiva-
mente. Todos para o corpo perturbado.
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Como esperado, os flips do plano orbital no sistema de pequenos corpos, acontecem
numa escala de tempo muito menor comparado com os flips do plano orbital observa-
dos na propagacao do movimento do sistema planetario. Similarmente ao que ocorre
em sistemas de grandes corpos, os flips dependem dos valores da excentricidade da
orbita, requerendo altos valores para a ocorréncia dos flips. Contextualizando este
fato no sistema solar, podemos ver que o ambiente nao permite a dinamica ciclica
entre movimento direto e retrogrado para sistemas de pequenos corpos, devido a
posicao do pericentro encontrar-se dentro do corpo primario durante a alta excen-
tricidade necessaria para que ocorra o flip. Esta elevada excentricidade exigiria um
semi-eixo maior da orbita do corpo perturbado além da esfera de Hill dos pequenos
corpos do sistema solar. E o corpo perturbador teria de estar posicionado com um
semi-eixo maior ainda mais elevado. Porém, este mecanismo pode explicar as coli-
soes entre asteroides do sistema com interagdes mituas durante sua formacgao, pois
o mecanismo Kozai-Lidov excéntrico ocorre em sistemas de pequenos corpos e antes

do flip do plano orbital o corpo perturbado colide com o corpo central.

Figura 8.4 - Curvas Kozai no plano e — ¢ da simulagdo do sistema triplo de asteroides
com as condigdes iniciais da Tabela 8.1 para o grafico (a) e com as condigoes
iniciais da Tabela 8.2 para o grafico (b).
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A Figura 8.4-(a) apresenta as curvas Kozai no plano e —1, para os dois casos apresen-
tados, respectivamente, 8.4-(a) e 8.4-(b). As curvas mostram o acoplamento entre
a inclinacdo e a excentricidade como esperado para o mecanismo Kozai-Lidov. A

Figura 8.4-(a) mostra o resultado tipico para o mecanismo Kozai padrao, onde o

92



plano orbital do corpo perturbado nunca vira. A Figura 8.4-(b) mostra o resultado
onde aparece o mecanismo Kozai excéntrico. Ocorrendo os flips quando a excentri-
cidade do corpo perturbado atinge o valor muito préximo de uma unidade. Onde a
diferenca entre os dois casos, se aplica na excentricidade do corpo perturbador que,
para o segundo caso tem valor elevado como nos casos abordados na exploracao de

flips do plano orbital de exoplanetas.

Analisamos também a evolucao temporal da diferenca entre as longitudes do pe-
ricentro Aw = wy — wy, onde w = () + w para oérbita direta e w = 2 — w para
érbita retrograda (WHIPPLE; SHELUS, 1993), onde to; refere-se a 6rbita interna e wy

¢ denominada para a érbita externa.

Figura 8.5 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada
da Tabela 8.2. O grafico (a) mostra o angulo Aw oscilando em torno de 180
graus (verde) e Aw filtrado com filtro FFT passa baixa com a frequéncia
de corte igual a 0.02 ciclos por ano (preto). O gréfico (b) mostra a evolugao
da longitude do pericentro da érbita interna. E (c) mostra a longitude do
pericentro da orbita externa.
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A Figura 8.5 mostra a andlise das perturbagoes, secular e de longo periodo. (a)
mostra que Aw libra em torno de 270 e 90 graus, caracterizando o ciclo Kozai
em torno destes dngulos (pontos em verde). Para analisar o comportamento da
perturbacao de mais longo periodo, o argumento Aw foi filtrado digitalmente por
meio de um filtro FFT com filtro passa baixas incluindo a frequéncia de corte igual

a 0,02 ciclos por ano. Isso elimina perturbagoes com periodos menores que 50 anos.

Esta frequéncia de corte foi adotada para pegar a oscilacado que permite fazer uma
andlise mais clara dos flips do plano orbital do corpo perturbado. O resultado ¢é a
curva em preto na Figura 8.5-a. Este resultado mostra que, das perturbacgoes de
longo periodo, as com os mais longo periodo estao alternando as libragoes Kozai-

Lidov entre 90 e 270 graus.

A Figura 8.5-b mostra a longitude do pericentro da 6rbita interna (ww;). Por meio
desta figura, podemos ver que (w;) tem uma perturbagao principal de longo periodo
que é responsavel por alternar a libragdo de Aw entre 90 e 270 graus e uma evolu-
¢ao secular retréograda. A Figura 8.5-c mostra a longitude do pericentro da érbita
externa (ws), também com uma evolugao secular retrograda. Para este cendrio, as
perturbagoes seculares em w; e wy, proximas de uma mesma taxa de variagao, con-
tribuem para a alternacao regular da libracao de Aw, assim como podemos ver os

flips regulares do plano orbital do corpo de 6rbita interna.

A evolucao da excentricidade também depende da diferenca entre as longitude do
pericentro Aw. Comparando as Figuras 8.3-a e 8.3-b com Aw da Figura 8.5-a,
verifica-se que, os mais elevados valores da excentricidade e sua maior taxa de va-
riagdo ocorrem quando o centro de libracdo de Aw passa por 90 ou 270 graus.
Observa-se também que, a excentricidade tem dois maximos principais que se re-
petem ciclicamente assim como o centro de libragdo de Aw oscila em torno de 180
graus. Estes maximos ocorrem quando #; cruza 90 graus na direcao crescente e o
centro de libracao de Aw estd no ponto maximo do ciclo, e também, quando i,
cruza 90 graus na direcao decrescente e o centro de libracdo de Aw esta no ponto
minimo do ciclo. Estas propriedades caracterizam os instantes em que os flips ocor-
rem. Nestes instantes, a excentricidade excede a excentricidade maxima padrao do

ciclo Kozai.

Durante a transicao do centro de libracao de Aw, a taxa de variacao da excentrici-
dade é mais lenta comparada com a taxa de variacado durante os flips, e a excentri-
cidade nao excede o valor de 0,9, ficando restrito a excentricidade méaxima do ciclo

Kozai-Lidov. Nesta situagao, para este caso, o apocentro do corpo perturbado, esta
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transitando a 180 graus da longitude do pericentro do corpo perturbador, gerando
interagoes menos agressivas nos encontros préximos, ou Aw circula devido a captura
em libragao do argumento do pericentro do corpo perturbado (w;). Estes resultados
mostraram que a captura em libracdo de w; suprime a maxima excentricidade que
induz o flip do plano orbital, pois quando w; é capturado em libracdo, Aw sai da
libragao e comeca a circular. Podemos ver esta caracteristica, notavelmente no caso

3, apresentado na se¢ao 8.3 Figura 8.14.

Figura 8.6 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada da
Tabela 8.2. O grafico (a) mostra a inclina¢do (i1) em funcdo do tempo. O
grafico (b) mostra Aw em funcdo do tempo e (c) mostra w; (verde) e twy
(preto) em funcao do tempo, respectivamente.
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Também analisamos o comportamento das érbitas por um longo periodo de tempo.
A Figura 8.6 mostram os resultados para o sistema triplo de asteroides, integrado
até 18000 anos. A Figura 8.6-a mostra a inclinacao do corpo perturbado em fungao
do tempo. A Figura 8.6-b mostra Aw em funcao do tempo, e a Figura 8.6-c mostra

w; (verde) e wy (preto). Na Figura 8.6-¢c podemos ver que w, encontra-se circulando
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durante todo o intervalo de tempo. Por meio desta figura, podemos ver que durante
todo tempo de integracao temos a presenca de flips do plano orbital. Durante este
intervalo de tempo, podemos identificar duas caracteristicas distintas. Temos regides
onde os flips ocorrem de maneira mais regular, ou seja, o periodo em érbita direta

é aproximadamente igual ao periodo em orbita retrégrada e outras regides que nao

apresentam este aspecto.

Figura 8.7 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada da
Tabela 8.2. O gréfico (a) mostra a inclina¢do (i1) em fungdo do tempo. O
grafico (b) mostra Aw em fungdo do tempo e (c) mostra w; (verde) e wy
(preto) em fungao do tempo, respectivamente.
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Para distinguir estes dois comportamentos distintos, analisamos alguns detalhes
mostrando os resultados do movimento em intervalos de tempo mais curtos. A Fi-
gura 8.7 mostra os resultados para o intervalo de tempo de zero a aproximadamente
2700 anos. Esta figura representa a regiao onde os flips nao ocorrem de forma regular.
Exceto pelo intervalo inicial comecando em zero até por volta de 300 anos. A Figura

8.7-b mostra que, até por volta de 300 anos, o centro de libragao de Aw oscila em
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torno de 180 graus com amplitude de aproximadamente 90 graus. Posteriormente a
oscilacao tem uma notavel amplitude maior, levando o centro de libragao para pro-
ximo de zero grau em alguns momentos. A partir deste momento, os flips comecam
a ocorrer de forma irregular, como mostra a Figura 8.7-a. Também, comparando as
Figuras 8.7-a e 8.7-b, podemos ver que quando o centro de libracao de Aw esta em
movimento, o flip do plano orbital de m; nao ocorre, fazendo a orbita ficar no modo
vigente (direta ou retrégrada). Portanto, a irregularidade na transi¢do do centro de
ligracao de Aw esta provocando a irregularidade dos flips do plano orbital do corpo

perturbado.

A Figura 8.7-¢ mostra a evolugao de w; (verde) e wy (preto). A variagdo secular
destas variaveis permanecem comensuraveis, porém com pequenas flutuagoes. Esta
propriedade mantém o centro de libracao de Aw oscilando, neste caso, em torno de

180 graus.

A Figura 8.8 mostra os resultados para o intervalo de tempo entre aproximadamente
5300 anos e 8500 anos, onde os flips ocorrem regularmente (Figura 8.8-a). A Figura
8.8-b mostra o centro de libracdo de Aw oscilando em torno de 180 graus com
amplitude de aproximadamente 90 graus, apresentando uma pequena circulagao
durante as transigoes do centro de libragao entre 90 e 270 graus. A Figura 8.8-c
mostra claramente que a variagdo secular de w; (verde) e a variagdo secular wy

(preto) sd@o comensuraveis para este intervalo de tempo de simulagao.

Para uma melhor distingao qualitativa entre érbitas direta e retrégrada, analisamos
o comportamento de um periodo em cada situacao sucessiva. A Figura 8.9 mostra
um periodo de flip do plano orbital (a), excentricidade representada por 1 — e em
escala logaritmica (b) e Aw (c), todos em fungdo do tempo. Comparando os gra-
ficos desta figura, vimos que o angulo Aw oscila em 6rbitas direta e retrégrada,
alternadamente entre dois centros de libragao. O angulo critico comega librando em
torno de 90 graus e é levado a librar em torno de 270 graus. Apés o flip do plano
orbital, Aw caminha para librar em torno de 90 graus. Este comportamento acon-
tece periodicamente se o plano orbital do corpo perturbado tem flips regulares. Esta
simetria no comportamento das érbitas, sugere um mecanismo similar para explicar

a perturbagao em ambas situagoes.
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Figura 8.8 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada da
Tabela 8.2. O gréfico (a) mostra a inclinacdo (i1) em fungdo do tempo. O
grafico (b) mostra Aw em funcdo do tempo e (c) mostra w; (verde) e wy
(preto) em funcao do tempo, respectivamente.
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Figura 8.9 - Analise da distingdo qualitativa entre Orbita direta e retrograda: Nesta fi-
gura, temos a inclinacdo do plano orbital em funcdo do tempo, mostrando
6rbitas diretas (verde) e érbitas retrégradas (vermelho) (a); excentricidade
representada por 1 —e; (b) e Aw (c).
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Em ambos casos, é notavel a ocorréncia de picos nos valores da excentricidade e da
inclinacao. A dindmica dos elementos orbitais wy e £2; do corpo perturbado, promove
condicoes, tais que, a interagao entre M; e M, seja mais intensa, gerando esses picos
nos valores de e; e 1. Neste caso, sugerimos o efeito de sucessivos encontros proximos
entre os corpos perturbado e perturbador, por definicao esta é a situacao de maxima
aproximacao entre os corpos M; e Ms. Configurando uma dindmica de sucessivos

"quasi-swing-by".

A Figura 8.10 mostra a evolu¢ao de um pico de variacao da inclinacao do plano orbi-
tal do corpo perturbado (azul). Por meio deste grafico, podemos ver que, quando a
anomalia verdadeira do corpo perturbador (preto) aproxima-se de 270 graus aparece

uma varia¢ao na energia orbital do corpo perturbado (vermelho). Este comporta-
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mento indica que a energia cinética e a energia potencial do corpo perturbado sofrem

variacoes durante as aproximacoes, que sugerem alteracao na geometria da érbita
do corpo perturbado.

Figura 8.10 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada da
Tabela 8.2. Anomalia verdadeira do corpo perturbador (preto), inclinagao do

corpo perturbado (azul) e a energia do corpo perturbado (vermelho) durante
a evolucao de um pico no valor da inclinagao do corpo perturbado.
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A Figura 8.11 mostra a aproximagio do corpo de drbita externa (b) em relagao a
6rbita do corpo de érbita interna (a). No zoom da oOrbita interna, podemos ver o
deslocamento de sua trajetoria devido aos encontros préoximos dos dois corpos. Nesta

figura, as coordenadas do corpo de orbita externa foi dividido por um fator 2, para

melhor visualizacao das trajetérias.
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Figura 8.11 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada
da Tabela 8.2. Projecao das drbitas no plano xy, do corpo perturbado (a) e
do corpo perturbador dividido por um fator 2 (b).
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A Figura 8.12 mostra a integral da forca perturbadora de M, sobre M utilizando
o método (P1;) em fungao do tempo, calculada com intervalos de tempo de 20 pe-
riodos orbitais do corpo perturbado (curva azul) e a excentricidade em fungao do
tempo (vermelho). Por meio deste método obtemos a variagao total da velocidade
na direcao do movimento a cada 20 periodos orbitais do corpo perturbado. Com-
parando a curva da PI com a curva da excentricidade podemos ver que na fase de
aumento da excentricidade a variagao total da velocidade tem sentido oposto ao mo-
vimento do corpo perturbado, ou seja, o aumento da excentricidade é consequéncia
da diminuicao da velocidade. O efeito inverso ocorre durante o decréscimo da ex-
centricidade, onde variacao total da velocidade tem o mesmo sentido do movimento
do corpo perturbado. J& que a maior contribuicao da perturbacao ocorre quando o
corpo perturbado movimenta-se proximo ao apocentro se sua oOrbita, podemos di-
zer que a variacdo da excentricidade é principalmente conduzida pela variagao da

velocidade no apocentro.
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Figura 8.12 - Integral da perturbagdo (modelo PI;;) em funcdo do tempo, calculada com
intervalos de tempo de 20 periodos orbitais do corpo perturbado (azul),
excentricidade em funcdo do tempo (vermelho).
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A Figura 8.13 mostra o comportamento da excentricidade, inclinagdo e do tempo
de vida da ¢rbita, como fun¢do da inclinacao e do semi-eixo maior iniciais, para o

tempo maximo de dez mil anos de integragao.

A Figura 8.13-(A) apresenta a excentricidade méxima registrada. Podemos ver ér-
bitas diretas mais estaveis até o limite do angulo Kozai 7; < 40°, e até o limite
de semi-eixo maior, a; &~ 5.5 km, que é equivalente a um limite tomado pela pro-
porgao dos semi-eixos maiores a;/as ~ 0.12. Esta figura também mostra a regiao
estavel para orbitas retrégradas que varia de 180 graus até o limite do angulo Kozai
11 > 140° com limite de a; por volta de 8 km ou pela proporgao dos semi-eixos mai-
ores aj/as = 0.174. Nesta regiao podemos descrever o comportamento das érbitas

por meio do mecanismo Kozai padrao.

Entre os angulos Kozai, a excentricidade maxima aproxima-se do valor de uma
unidade. Nesta regiao ocorrem os flips do plano orbital do corpo perturbado, como
mostra a Figura 8.13-(B), onde a diferenga entre a maxima e minima inclinagoes

fica em torno de 100 graus até o semi-eixo maior de a; ~ 5.5 km.
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Por ser esta regiao mais instavel, o tempo de vida das érbitas do corpo perturbado
pode ser muito curta, acabando em colisdo ou o corpo perturbado pode escapar do

sistema.

A regido do semi-eixo maior acima de a; ~ 5.5 km, mesmo para érbitas abaixo do
angulo Kozai, também mostra instabilidade com maior intensidade, em relacao a
regiao anterior, devido a menor distancia entre os corpos, gerando interacoes mais

agressivas.

As Figuras 8.13-(C, D, E, F, G e H) mostram o tempo de vida das 6rbitas para os
tempos de integracao de 10, 100, 500, 1000, 5000 e 10000 anos, respectivamente. A
regiao em amarelo, mostra que o tempo de vida foi superior ao limite de integragao.
Por meio desta sequéncia de figuras, podemos notar que, para o sistema triplo de
pequenos corpos, na regiao restrita ao mecanismo Kozai excéntrico, pode ocorrer
o flip do plano orbital da 6rbita interna para varias condi¢Ges iniciais e as orbitas

podem durar mais ou nao.
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Figura 8.13 - Resultados para um sistema triplo de asteroides para os dados de entrada da
Tabela 8.2, definindo o mapa da excentricidade maxima (emqz) (A), varigao
da inclinacao (imaz — imin), € 0 tempo de vida da 6rbita do corpo perturbado
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8.3 Caso 2: Adicionando um quarto corpo ao sistema

Aqui, adicionamos um quarto corpo ao sistema. Agora o sistema fica mais realista
com a presenca do Sol como um elemento perturbador adicional. Esta simulacao foi
realizada com o sistema de referéncia centrado no corpo primario do sistema triplo
de asteroides. Os dados de entrada para a propagacao do movimento do Sol estao
na Tabela 8.3. Os dados de entrada do sistema triplo de asteroides sao os mesmos
adotados para o primeiro caso. Os parametros para o movimento do sistema em
torno do Sol sao os dados do asteroide 2001SN263.

Tabela 8.3 - Valores iniciais para a simula¢do do quarto corpo (Sol) inserido no sistema
triplo de asteroides baseados nos dados do sistema 2001SN263.

Magnitude  Sol

a 1,9U A

e 0,48

i (graus) 7,0

w (graus) 0,0

Q (graus) 0,0

M (graus) 0,0

Massa (kg) 1,9884 x 103

A Figura 8.14 mostra a evolu¢do no tempo da inclinagdo (a), excentricidade (b),
argumento do pericentro (¢) e do argumento do nodo ascendente (d) do corpo de
6rbita interna do sistema triplo de asteroides. A diferenca qualitativa entre este e
o primeiro caso, é a presenca do quarto corpo no sistema (o Sol), para o mesmo
conjunto de dados de entrada no sistema triplo de asteroides. Comparando o grafico
(a) com o grafico (b) ainda podemos notar a atua¢ado do mecanismo Kozai (acopla-
mento ¢ —e). O gréafico (c) mostra o argumento do pericentro inicialmente circulando
até aproximadamente 50 anos, entao ele é capturado em libracao em torno de 90
graus no intervalo de tempo de 50 a 100 anos e depois volta a circular até apro-
ximadamente 230 anos. O grafico (d) apresenta o argumento do nodo ascendente
circulando durante toda simulagdo. A combinagao destes dois movimentos, a longi-
tude do pericentro (o) é apresentada na Figura 8.15-(b), comparando este gréfico
com o gréfico da Figura 8.14-(c) verifica-se que, quando w; circula, w; é capturado
em libracao, porém, como wsy circula rapido o centro de libracdo de Aw também
circula (Figura 8.15-(a)), impedindo que a excentricidade aumente até um valor que

permita a ocorréncia do flip do plano orbital.
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Figura 8.14 -
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Resultados para o sistema triplo de asteroides orbitando o Sol (este é o
modelo de quatro corpos) com os valores de entrada das Tabelas 8.2 e 8.3.
O primeiro gréfico (a) mostra a inclina¢do em fungao do tempo. O segundo
grafico (b) mostra a excentricidade em fun¢ao do tempo. (c) e (d) mostram o
argumento do pericentro e a longitude do nodo ascendente, respectivamente.
Todos para o corpo perturbado.
I I

g0

il _

10"
i 0-2 |
102 - -

360

270 ’

180 / /
a0 :
L

\

-
-

360
270
180

20

——y
—

e =

e

P

o
own
o
—
(=]
(=]
—
on
(=]
na
(=]
(=]
(e}
wn
(=]

106



Figura 8.15 - Resultados para o sistema triplo de asteroides orbitando o Sol (este é o
modelo de quatro corpos) com os valores de entrada das Tabelas 8.2 e 8.3.
O gréfico (a) mostra o angulo Aw. (b) mostra a evolu¢do da longitude do

pericentro do corpo de érbita interna. (c¢) mostra a longitude do pericentro
do corpo de 6rbita externa.
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Ao alterar as condigoes iniciais do quarto corpo do sistema, para a propagacao do
movimento, é possivel analisar a influéncia do quarto corpo no sistema triplo de
pequenos corpos. A Figura 8.16-(a) mostra uma nova simulagao do sistema usando
we = 90°. A curva verde representa i; e a curva preta ¢ i5. Com estas condigoes
iniciais, temos um consideravel flip do plano orbital de M; e uma consideravel varia-
¢ao de iy. Esta perturbacgao notavel do quarto corpo sobre o corpo M, é responséavel

pela irregularidade dos flips, comparado com os casos anteriores, como mostram as
Figuras 8.16-(b) e 8.16-(c).
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Figura 8.16 - Resultados para o sistema triplo de asteroides orbitando o Sol (este é o
modelo de quatro corpos) com os valores de entrada das Tabelas 8.2 e 8.3
com algumas alteragoes: (a) we = 90°, (b) (e = 0.1 e ie = 2°), (c) usamos
o mesmo conjunto de dados do primeiro caso do sistema de quatro corpos,
porém, a perturbacio do quarto corpo nao tem efeito sobre o corpo Ms.
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A Figura 8.16-(b) mostra o resultado do sistema com a érbita do quarto corpo
menos excéntrica, e com baixa inclinagdo (eq = 0.1,ic = 2°). Neste resultado,
podemos observar uma menor variacao na inclinagao de M, e o reaparecimento da

regularidade dos flips.

A Figura 8.16-(c) apresenta os resultados de um modelo ficticio, aqui usamos o
mesmo conjunto de dados do primeiro caso do sistema de quatro corpos, porém,
a perturbacao do quarto corpo nao afeta a orbita de M;. Neste caso, temos um
resultado similar comparado ao resultado obtido no problema de trés corpos, isso

significa que a perturbagao gravitacional do Sol sobre M; ¢ insignificante em com-
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paracao com a perturbacao de M, sobre M;. O conjunto de resultados apresentados

na Figura 8.16 mostrou que a ocorréncia regular dos flips do plano orbital de M,
depende da estabilidade da orbita de M,.

8.4 Aplicagao no sistema de Haumea

Nesta secao, analisamos a hipétese da ocorréncia de flips do plano orbital de um
veiculo espacial inserido numa orbita em torno de Haumea. A sequéncia para a
avaliagdo da hipotese segue da seguinte forma. Primeiro avaliamos um sistema de
trés corpos contendo Haumea (o corpo central), Namaka (o corpo perturbador) e
o veiculo espacial. Na sequéncia, adicionamos o quarto corpo ao sistema, ou seja,
nesta avaliacao ¢ considerada a perturbagao de Hi’iaka, o segundo satélite natural de
Haumea. No terceiro modelo, adicionamos o efeito da perturbacao devido ao corpo
central. Ou seja, ¢ empregado o modelo do potencial perturbador do corpo central

dado pela equagao 3.4, nesta abordagem temos aplicada a situagao mais realista.

A Figura 8.17 mostra o resultado modelado para o sistema de trés corpos. As con-
digoes iniciais da 6rbita do veiculo espacial para a propagacao do movimento sao:
semi-eixo maior a = 10000 km, excentricidade e = 0.4, inclinacao ¢ = 83 graus e para
o restante dos elementos orbitais, usamos para todas as propagacgoes desta se¢ao os
valores w = Q = M = 0. Podemos ver no grafico (a) desta figura os flips do plano
orbital do veiculo espacial, e no grafico (b) o comportamento da excentricidade, que
atinge os maiores valores durante os flips do plano orbital. O grafico (c) apresenta

o argumento do pericentro e o grafico (d) mostra o nodo ascendente.

A Figura 8.18 apresenta a evolugao de Aw, da longitude do pericentro da érbita do
veiculo espacial () e da longitude do pericentro de Namaka (ws), respectivamente
nos graficos (a), (b) e (c¢). Os resultados mostram que w; libra oscilando em torno
de 0 grau, sem aparente variagao secular, enquanto wsy apresenta um valor constante
e visivelmente sem variacao secular, como esperado, dado que a massa do veiculo

espacial é desprezivel.

A Figura 8.19 mostra o resultado da propagacao do movimento do veiculo espacial
incluindo o segundo satélite natural de Haumea (Hi’iaka). As condigoes iniciais sao
as mesmas adotadas para o caso anterior. Os resultados mostram que, mesmo com a
adicao do quarto corpo ao modelo, podemos ter a ocorréncia de flips do plano orbital,
porém, houve uma quebra da regularidade dos flips. A Figura 8.19-(a) mostra uma
expressiva variacao do semi-eixo maior da érbita do veiculo espacial, que foi expulso

do sistema em aproximadamente 12 mil anos.
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Figura 8.17 - Resultados da propagagdo do movimento do veiculo espacial orbitando Hau-
mea e perturbado por Namaka. Neste caso nao é considerada a perturbacao
de Haumea. Em (a) mostra a inclinagdo da érbita, (b) apresenta a excentrici-
dade, (c¢) o argumento do pericentro e (d) o argumento do nodo ascendente.
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Figura 8.18 -
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Resultados da propagagdao do movimento do veiculo espacial orbitando Hau-
mea e perturbado por Namaka. Neste caso nao é considerada a perturbacao
de Haumea. Em (a) mostra Aw, (b) apresenta a longitude do pericentro a
6rbita do veiculo espacial (w;) e (c) a longitude do pericentro de Namaka

(w2).
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Figura 8.19 - Resultados da propaga¢do do movimento do veiculo espacial orbitando Hau-
mea e perturbado por Namaka e Hi’iaka. Neste caso nao é considerada a per-
turbagdo de Haumea. Em (a) temos o semi-eixo maior da érbita do veiculo
espacial, (b) mostra a inclinagdo da érbita, (c) apresenta a excentricidade,
(d) o argumento do pericentro e (e) o argumento do nodo ascendente.
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Os resultados da Figura 8.20 mostram: Aw, a longitude do pericentro da érbita do
veiculo espacial (o) e a longitude do pericentro de Namaka (ws), respectivamente,
nos graficos (a), (b) e (¢). O gréfico (a) mostra Aw circulando decorrente da cir-
culagdo de (w2) apresentado no gréfico (c). O gréfico (b) apresenta a longitude do
pericentro da orbita do veiculo espacial apresentado libragoes e circulagao durante

o tempo de propagacao do movimento.
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Figura 8.20 - Resultados da propagag¢do do movimento do veiculo espacial orbitando Hau-
mea e perturbado por Namaka e Hi’iaka. Neste caso nao é considerada a
perturbagdo de Haumea. Em (a) mostra Aw, (b) apresenta a longitude do

pericentro da drbita do veiculo espacial () e (c) a longitude do pericentro
de Namaka (ws).
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A Figura 8.21 apresenta a variacdo da inclinagdo e da excentricidade de Namaka,

respectivamente, os graficos (a) e (b). De forma geral, os resultados mostram que

a perturbacdo de Hi’iaka sobre Namaka, que causa variagoes expressivas na ex-
centricidade, inclinagao, longitude do pericentro, quebra a sincronia dos encontros

préximos entre o veiculo espacial e Namaka, e como consequéncia vem a quebra da
regularidade dos flips do plano orbital do veiculo espacial.
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Figura 8.21 - Resultado da perturbagdo de Hi’iaka sobre Namaka. (a) inclinagdo de Na-
maka e (b) excentricidade de Namaka.

(@) 20 F ' ' 3
15 —
o
3
o
=
]
5 (— —
0 | | | -
(b) 04 [ ' ' ' -
@'

t[10% anos]

Ainda considerando o sistema de quatro corpos sem os efeitos da distribuicdo de
massa do corpo central, a Figura 8.22 mostra a diferenga entre a inclinagdo maxima
e a inclinagdo minima (A7 = 4,40 — Imin) € a Figura 8.23 mostra diferenga entre a
excentricidade maxima e a excentricidade minima (Ae = €,4: — €min), respectiva-
mente, em fun¢ao da inclinac¢do (ig) inicial e do semi-eixo maior inicial (ag). Para
estes mapas, a excentricidade inicial foi de eg = 0,4. O argumento do pericentro,
argumento do nodo ascendente e a anomalia média tiveram os valores iniciais dados
por wy = ¢ = My = 0 grau. O tempo maximo para a propagacao do movimento
foi fixado em 3000 anos. Nesta figura podemos ver regides onde as condigoes iniciais
geram uma variagao da inclinagdo que supera o valor de 100 graus, que comparada
com a Figura 8.23 podemos verificar as condigoes iniciais que também geram eleva-
dos valores para Ae. Da combinacao dos valores de Ai com os valores onde Ae ~ 1
temos as condigoes iniciais geradoras dos flips do plano orbital do veiculo espacial.
Ainda nestas duas figuras, podemos notar algumas regioes verticais, que represen-
tam um pequeno intervalo nos valores do semi-eixo maior inicial (ag), com maior
variagao tanto de Ai quanto de Ae. Os valores mais proeminentes para a variagdo
da inclinagao estao em torno de ag ~ 10200 km e ay ~ 8800 km, observados nas Fi-
guras 8.22 e 8.23. Correspondendo, respectivamente, as ressonancias de movimentos

médios (MMR) 4 : 1 e 5: 1 entre o veiculo espacial e Namaka. Analisando o grafico
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8.23, além destes semi-eixos ressonantes, aparecem com intensidade menor, porém
perceptivel, a variagdo da excentricidade para o semi-eixo ag ~ 7780 km, compativel
com a ressonancia de movimentos médios 6 : 1, e para o semi-eixo ay ~ 9400 km
referente a ressonancia de movimentos médios 9 : 2. Resultados semelhantes foram
encontrados em estudos de disco de detritos e formagao planetaria em sistemas es-
telares triplo, onde foi mostrado que na ressonancia de movimentos médios, o efeito
da perturbacao de um terceiro corpo com orbita inclinada causa uma rapida ele-
vagao da excentricidade dos detritos (DOMINGOS et al., 2012). Outras ressonancias
importantes nao apareceram de forma destacada nestes mapas, como por exemplo
a MMR 3:1 (a = 12334, 6 km) que estd na regiao onde a variagao da excentricidade
¢ alta para a excentricidade inicial ey = 0,4. Esta e outras ressonancias (2:1 e 5:2)
serao retomadas em outro trabalho, pois poderao apresentar efeitos significativos

em Orbitas com excentricidade inicial menor.

A Figura 8.24 mostra o tempo de vida do veiculo espacial em funcao da inclinagao
inicial e do semi-eixo maior inicial, para o tempo maximo de propagac¢ao do movi-
mento igual a 3000 anos. O resultado mostra que as érbitas instdveis aparecem a
partir do semi-eixo maior inicial de aproximadamente 10000 km. Sendo a regiao de

Orbitas retrégradas mais estavel comparada a regiao de érbitas diretas.

Figura 8.22 - Mapa dindmico das 6rbitas do veiculo espacial no sistema de Haumea. Vari-
agao da inclinagdo (Al = imaz — imin) em funcdo da inclinagdo inicial (ig) e
do semi-eixo maior da 6rbita inicial (ag), com excentricidade inicial eg = 0, 4.
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Figura 8.23 - Mapa dindmico das érbitas do veiculo espacial no sistema de Haumea. Va-
riagao da excentricidade (Ae = €par — €min) em funcdo da inclinacao inicial
(79) e do semi-eixo maior da Orbita inicial (ap), com excentricidade inicial

€y = 0, 4.
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Figura 8.24 - Mapa dinamico das érbitas do veiculo espacial no sistema de Haumea. Tempo
de vida em fungéo da inclinagdo inicial (ig) e do semi-eixo maior da 6rbita
inicial (ag), com excentricidade inicial ey = 0, 4.
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A ressondncia (4 : 1), mostrou-se mais acentuada na variagdo da inclinagao e da
excentricidade. Nesta condicao, verifica-se que, pode ocorrer flips do plano orbital
do veiculo espacial, mesmo com a inclinacao relativa a Namaka inferior a 40 graus.
Para verificar esta hipdtese, comparamos os resultados entre duas orbitas com os
posicionamentos dos planos orbitais iguais diferindo apenas pelo semi-eixo maior da
orbita, sendo uma das érbitas com semi-eixo maior ressonante a = 10150 km e a
outra orbita com o semi-eixo maior um pouco afastado da primeira com a = 10000
km. Os elementos orbitais comuns aos dois casos sao: e = 0,4, ¢+ = 40 graus, w =
Q=M =0 grau.

Figura 8.25 - Curvas Kozai para duas 6rbitas distintas. (a) Ressonéncia 4:1 entre o veiculo
espacial e Namaka (¢ = 10150 km). (b) Orbita com a = 10000 km. Para os
dois casos, e = 0,4,i = 40 graus, w = Q = M = 0 grau.
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A Figura 8.25 apresenta as curvas Kozai para os dois casos. Em 8.25-(a) temos as
curvas Kozai para o semi-eixo maior ressonante ag = 10150 km. Os resultados mos-
tram que a ressonancia proporcionou o aparecimento do mecanismo Kozai-Lidov
excéntrico. O grafico mostra que, inicialmente, a evolucao da curva tem a caracteris-
tica do mecanismo Kozai padrao, porém, os efeitos da ressonéncia empurra a curva

no sentido crescente da excentricidade até atingir a excentricidade que evolui para o

117



mecanismo Kozai excéntrico. Em 8.25-(b) mostra as curvas Kozai para o semi-eixo
maior ag = 10000 km, mostrando o comportamento caracteristico do acoplamento

entre a excentricidade e a inclinagao segundo o mecanismo Kozai-Lidov padrao.

Figura 8.26 - Resultados da propagagdo do movimento do veiculo espacial orbitando Hau-
mea e perturbado por Namaka, Hi’iaka e pelo potencial perturbador de Hau-
mea. Em (a) mostra a inclinagao da érbita, (b) apresenta a excentricidade,
(c) o argumento do pericentro e (d) o argumento do nodo ascendente.
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A Figura 8.26 mostra os resultados contemplando também os efeitos do potencial
perturbador do corpo central. Os graficos (a) e (b) mostram, respectivamente, a
inclinacdo e a excentricidade da 6rbita do veiculo espacial. Os graficos (c¢) e (d)
mostram, respectivamente, o argumento do pericentro e o argumento do nodo as-
cendente, ambos circulando rapidamente e nenhuma captura momentanea do argu-
mento do pericentro. Neste caso, Aw, w; e wy também circularam sem a ocorréncia

de capturas em libracao.

Comparando estes resultados com os resultados dos casos anteriores, podemos ver o
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dominio da perturbacao do corpo central sobre as perturbagoes das luas. A pertur-
bacao do corpo central eliminou o mecanismo Kozai potencializado pela perturbagao
devida ao corpo de érbita externa. Esta propriedade foi verificada pela primeira vez
no estudo da dinamica de uma espaconave em torno de pontos Lagrangianos no sis-
tema Netuno-Tritdao (STUCHI et al., 2008). Esta propriedade também foi observada
em simulagoes do movimento de planetas e particulas em sistemas multi-estelares
formados por um bindrio central e uma estrela perturbadora de 6rbita externa (VER-
RIER; EVANS, 2009; DOMINGOS et al., 2015). Neste caso, a distancia relativa entre
os corpos que formam o binario simula, de forma rudimentar, um corpo achatado e

alongado perturbando os outros corpos do sistema.
8.5 Discussao geral do capitulo

De forma geral, investigamos por meio de simulagdes numéricas, a possibilidade da
ocorréncia de flips do plano orbital em sistemas de pequenas massas e sobre um
veiculo espacial orbitando Haumea, da mesma forma que acontece em exoplanetas.
O ambiente propicio para o aparecimento dos flips requer uma perturbacgao devida
a um corpo de grande massa, comparada a massa do corpo perturbado, de orbita
externa e excéntrica. Pelos resultados da propagacdao do movimento, identificamos

que os flips se dao quando @ do corpo perturbado esta em libragao.

A condigao necessaria para os flip do plano orbital requer alta excentricidade, pro-
xima de uma unidade. Este resultado indica que nao é esperado encontrar sistemas
triplo de asteroides no qual um tenha oOrbita retrograda alcangada por este meca-
nismo, pois, neste caso, o corpo perturbado colide com o corpo central em um curto

periodo de tempo.

Também foi identificado que as elevadas variagoes da excentricidade e da inclinagao,

decorrem dos encontros proximos com o corpo perturbador.

Obtemos resultados os quais mostraram que num sistema de quatro corpos pode
ocorrer o flip da orbita perturbada. Os resultados mostraram que quanto mais per-
turbada for a orbita do corpo perturbador capaz de induzir o flip do corpo pertur-
bado, menor sera a regularidade dos flips, e facilmente chega-se a condicao em que

nenhum flip é produzido.

Desenvolvemos também a possibilidade de flips nas érbitas de veiculos espaciais or-
bitando Haumea. Iniciamos o estudo considerando um sistema de trés corpos onde o

veiculo espacial é perturbado somente por Namaka. Neste caso, o movimento evoluiu
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para Orbita retrograda e direta de forma periédica como esperado para tal sistema.
Numa andalise seguinte adicionamos a perturbagao devida a Hi’iaka. Ficamos com
um sistema de quatro corpo cujo o comportamento foi compativel com o sistema de
quatro corpos para asteroides, podendo ocorrer flips em determinadas condigoes ini-
ciais identificadas em mapas de propagacao do movimento. Por ultimo, adicionamos
a perturbacgao devida a distribui¢do de massa de Haumea. Neste caso, os resultados
mostraram que esta perturbacdo quebra o mecanismo responsavel pelo flip do plano

orbital do veiculo espacial.
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9 CONCLUSOES

Para este trabalho, propusemos o estudo do comportamento orbital de veiculos espa-
ciais no sistema de Haumea. Analisamos os efeitos da perturbagao devida a Haumea
e seus satélites naturais Namaka e Hi’iaka, estabelecendo as condigoes de estabili-

dade dos veiculos espaciais no sistema e em ressonancias.

Inicialmente analisamos a dinamica orbital do veiculo espacial onde Haumea domina
as perturbagbes. Quanto ao potencial gravitacional de Haumea (potencial pertur-
bador) mostramos que, o modelo desenvolvido até o quarto grau e quarta ordem,
permite avaliar a estabilidade da érbita do veiculo espacial pelo periodo de 5 anos
da mesma forma que podemos avaliar com o modelo desenvolvido até o sexto grau
e sexta ordem. O modelo de grau e ordem dois tem resultados satisfatérios para de-
terminar a estabilidade quando os veiculos espaciais tém o semi-eixo maior superior
a aproximadamente 5000 km e o modelo que considera somente o achatamento nos

polos de Hauemea nao ¢é capaz de avaliar a estabilidade.

Por meio da avaliacdo do mapa que registrou a excentricidade maxima da orbita
em funcao da inclinacdo e do semi-eixo maior iniciais, identificamos as regides de
condicoes iniciais interessantes para explorar a estabilidade do veiculo espacial. Mos-
tramos dois casos de ressonancia de movimentos médios selecionados por meio do
mapa dindmico, com distin¢ao qualitativa do efeito produzido sobre a orbita do
veiculo espacial. No primeiro caso, mostramos que a ressonancia 1:1 com Hi’iaka
fornece uma larga regiao de érbitas diretas estaveis até a excentricidade de apro-
ximadamente 0,3, onde o centro de maior estabilidade esta localizado na posicao
em que a longitude do pericentro da érbita do veiculo espacial seja defasado de
aproximadamente 60 graus com relacao a longitude do pericento de Hi’iaka, onde
estas duas posicoes sao os pontos Lagrangianos Ly e L; do problema restrito de
trés corpos. Vimos também que no caso de érbitas retrogradas, temos orbitas es-
taveis com elevada excentricidade. No segundo caso, avaliamos a ressonancia 3:1
veiculo-Namaka. Para descrever esta ressonancia, utilizamos o método da integral
das aceleragoes, que mostrou de forma categérica que a ressonancia 3:1 é a causa da

destacada variacao da excentricidade dos veiculos espaciais desta regiao.

Ao explorar a estabilidade de veiculos espaciais orbitando Namaka ou Hi’iaka, mos-
tramos que, nos dois casos a estabilidade tem formato semelhante, porém, Hi’'iaka
consegue produzir mais Orbitas estaveis, possibilitadas pela localizacao de Hi’iaka
no sistema e por Hi’iaka ter massa de uma ordem de grandeza superior a massa de

Namaka.
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Explorando a ressonancia Kozai, mostramos que, nos sistemas de pequenos corpos
pode ocorrer flips do plano orbital do corpo perturbado, gerados pelo mecanismo
Kozai-Lidov excéntrico. Entretanto, o flip surge quando a excentricidade aproxima-se
de uma unidade. Portanto, nestes sistemas nao existe orbitas retrégrada originadas
pelo mecanismo Kozai-Lidov excéntrico, pois a elevada excentricidade exigiria um
semi-eixo maior da orbita do corpo perturbado além da esfera de Hill. Contudo,
aprofundamos o estudo da ressonancia Kozai para descrever seus efeitos sobre vei-
culos espaciais em sistemas de pequenos corpos e no sistema de Haumea. Aplicando
o conceito no sistema de Haumea, mostramos que, na auxéncia da perturbacao de-
vida ao potencial gravitacional do corpo central, o sistema pode gerar o flip do
plano orbital do veiculo espacial se aplicado o modelo padrao de condigoes iniciais,
tal como em (NAOZ et al., 2011). Ao explorar os mapas da variacao da inclinagéo e da
variacao da excentricidade em funcao da inclinacao e do semi-eixo maior para este
sistema, encontramos algumas ressondncias de movimentos médios, para as quais
o veiculo espacial experimenta altas variagoes na excentricidade e na inclinagao.
Neste contexto, propagamos o movimento do veiculo espacial na MMR 4:1, a qual
mostrou-se capaz de fazer o mecanismo Kozai-Lidov padrao evoluir para o meca-
nismo Kozai-Lidov excéntrico, independentemente da inclinagao relativa entre as
orbitas ser maior que 40 graus. Entretanto, com a adigdo da perturbagao referente
ao corpo central, ocorreu a quebra do mecanismo Kozai-Lidov, antes presente no

sistema.
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APENDICE A - Resultados Extras das Simulacées

Este capitulo contém resultados extras que nao foram adicionados no capitulo de

resultados para melhor acomodagao das figuras e apresentacao dos resultados.
A.1 Mapas de ¢,,,, € Tempo de Vida em fungao de iy e ag

Nesta secao apresentamos um conjunto complementar de mapas da excentricidade
maxima e tempo de vida em funcdo da inclinagao inicial e semi-eixo maior inicial.
Da figura A.1 até a figura A.9 temos, respectivamente, as excentricidades iniciais de
eo=0,1atéey=0,9.

Figura A.1 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para eg = 0, 1.
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Figura A.2 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para e = 0, 2.
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Figura A.3 - Resultados da excentricidade méxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 3.
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Figura A.4 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 4.
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Figura A.5 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 5.

(A)

ip [graus]

10 20 30 40 50 60 70
ag [10° km]

(B)

o

~

wn
. Cmax
ig [graus]

130

10 20 30 40 50 60 70
ag [10% km]

5

— hS] o -
Tempo de Vida [anos]

o



Figura A.6 - Resultados da excentricidade méxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 6.
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Figura A.7 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para ey =0, 7.
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Figura A.8 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 8.
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Figura A.9 - Resultados da excentricidade maxima (A) e tempo de vida (B) para ey = 0, 9.
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