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RESUMO

O sistema composto por Marte, Fobos e Deimos possui algumas caracteristicas
particulares que compdem um interessante objetivo de estudo: Fobos e Deimos possuem
Orbitas proximas a Marte cujos raios orbitais sdo de aproximadamente 9000 km e 23000
km, respectivamente, além de um formato irregular. Sendo assim, uma misséo visando
orbitar um dos satélites naturais de Marte, seja para um rapido sobrevoo, ou objetivando
pouso na superficie, esta sujeita a uma intensa perturbacdo orbital devido a atracdo
gravitacional de Marte, o que dificulta de forma significativa manter o satélite em uma
Orbita estavel ao redor das luas por um longo periodo de tempo. Além disso, o formato
ndo esférico das luas faz com que seu campo gravitacional ndo seja central. Levando em
consideracdo as dificuldades citadas, o presente trabalho busca encontrar casos onde seja
possivel manter o satélite proximo as luas pelo maximo tempo possivel. Para esse estudo
foi considerada a perturbacdo devido ao potencial gravitacional de Marte, considerando
a expansdo dos harmonicos esféricos até grau e ordem 80 e um modelo poliedral para
distribuicdo de massa de Fobos, além da atracdo gravitacional do Sol e de Deimos para 0
caso do satélite na vizinhanca de Fobos, e de Fobos para o caso do satélite na vizinhanca
de Deimos. Tal estudo pretende contribuir com a busca por trajetérias minimamente
perturbadas na vizinhanga de Fobos e Deimos, bem como estudar como manobrar o
veiculo de modo a aproximé-lo da superficie da lua, quesitos significativamente
importantes tanto para o sobrevoo quanto para 0 pouso.

Palavras-chave: Dindmica orbital, PerturbacGes, Satélites artificiais, Satélites naturais,
Campo gravitacional ndo central, Harmonicos esféricos.
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TRAJECTORIES DISTURBED BY GRAVITATIONAL AND NON-
GRAVITATIONAL FORCES APPLIED TO AN ARTIFICIAL SATELLITE IN
THE VICINITY OF MARS, FOBOS AND DEIMOS

ABSTRACT

The moons system of Mars, composed by Phobos and Deimos, has some special features
which represent an interesting study objective: Phobos and Deimos have orbits near to
Mars whose orbital radius are approximately 9000 km and 23000 km respectively, in
addition these bodies are characterized by irregular shapes. Thus, a mission aiming to
orbit one of the natural satellites of Mars, whether for a rapid overflight or landing on the
surface, is subject to intense orbital disturbance due to the Mars gravitational attraction,
which makes it significantly difficult to maintain the artificial satellite in a stable orbit
around the moons for a long period of time. Besides, the non-spherical shape of the moons
makes their gravitational field not central. Taking into account the difficulties mentioned,
the present work seeks to find cases where it is possible to keep the satellite near to the
moons for the maximum possible time. For this study was considered the perturbation
due to the gravitational potential of Mars, considering the expansion of the spherical
harmonics up to degree and order 80 and a polyhedral model for the mass distribution of
Phobos, and also the gravitational attraction of the Sun and Deimos for the case of the
satellite in the Phobos vicinity, and Phobos for the case of the satellite in the Deimos
vicinity. Therefore this study intends to contribute to the search for trajectories in the
Phobos and Deimos vicinity, as well as to study how to maneuver the vehicle so as to
bring it closer to the surface of the moon, which are significantly important knowledge
for missions that aim to overflight and landing.

Keywords: Orbital dynamics, Perturbations, Artificial satellites, Natural satellites, Non-
central gravitational field, Spherical harmonics.
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1 INTRODUCAO
1.1.  Introducdo

Desde a antiguidade Marte chama atencdo no céu devido a sua cor vermelha. Seu
movimento aparente instigou a curiosidade dos astronomos da época. Ptolomeu, no
século | d.C., explicou tal movimento considerando que Marte realizava um movimento
circular ao redor da Terra e outros em forma de epiciclos ao redor de um ponto em
movimento na orbita circular de Marte em torno da Terra. No século XVI Copérnico deu
fim a teoria geocéntrica que considerava a Terra parada e no centro do universo, propondo
um modelo para 0 movimento dos planetas, considerando o Sol no centro do universo e
a Terra e os demais planetas se movendo ao seu redor. O modelo heliocéntrico, como
ficou conhecido, foi capaz de explicar o movimento aparente de Marte na esfera celeste,
que descreve uma espécie de laco em determinada época do ano. Esse fendmeno ocorre
com todos os planetas exteriores, pois a velocidade angular da Terra em sua Orbita é maior
que a velocidade angular desses planetas. 1sso faz com que ao longo do ano a Terra se
aproxime da “posicdo angular” desses planetas e depois se afaste. Ao definir uma
trajetdria aparente desses astros na esfera celeste, fruto das posicoes relativas entre a Terra

e os planetas, percebe-se que a trajetoria se assemelha a um laco.

O estudo do movimento de Marte também provocou a mudanga do conceito até entdo
aceito para o0 movimento de todos os planetas, que era considerado circular ao redor do
Sol e sempre com a mesma velocidade. No século XVII, o astrdnomo alemdo Johannes
Kepler, a partir dos dados obtidos com as observacbes realizadas pelo astrénomo
dinamarqués Tycho Brahe da trajetoria de Marte, concluiu que a érbita do planeta era
eliptica, havendo momento de aproximagcdo e afastamento entre o planeta e o Sol, o que
justificava a mudanca de velocidade. Ainda no século XVII, Kepler propds que Marte
poderia ter duas luas, ja que fica entre a Terra e JUpiter, que eram conhecidos por terem

uma e quatro luas, respectivamente.

Apesar de toda auséncia de evidéncias, o astronomo americano Asaph Hall realizou
estudos do U.S. Naval Observatory, em Washington, pesquisando regiées mais proximas
do planeta do que as regides observadas em pesquisas anteriores. Na noite de 12 de agosto
de 1877 ele descobriu a lua que mais tarde seria conhecida como Deimos e, seis dias
depois, encontrou Fobos. As duas luas estavam tdo perto de Marte que eram escondidas

pelo brilho do planeta.



De todas as luas conhecidas no Sistema Solar, Fobos € a que orbita mais proxima de seu
primario. Acredita-se que Fobos seja possivelmente um asteroide capturado por Marte,
tornando-se um destino interessante para missoes cientificas (SAGITOV et al., 1982).

Demorou quase um século para que 0s cientistas comecassem a entender 0s pequenos
satélites naturais de Marte. Em 1971, a NASA lancou a nave espacial Mariner 9, cujas
imagens revelaram a forma ndo esférica de Fobos e Deimos. Dando continuidade as
pesquisas sobre os satélites que circundam Marte, ainda nos anos 70 novas missdes que
foram lancadas para o espaco enviaram informacdes sobre Fobos e Deimos, ainda que o

objetivo principal fosse estudar o planeta.

Em 1977 a misséo Viking 1 foi realizada com sucesso, nos enviando informagdes sobre
Marte e seus satélites. Alguns anos depois a pesquisa continuava e foram langadas as
sondas Mars Global Surveyor (1996), Mars Express (2003), Mars Reconnaissance
Orbiter (2005) e Spirit (2005), cujos programas também contribuiram para os estudos de

Fobos e Deimos.

Algumas missdes dedicadas as luas Fobos e Deimos também foram realizadas pela Uni&o
Soviética. Em 1988 as duas sondas Phobosl e 2 foram enviadas a Marte, porém sem
sucesso. Em 2011 a Agéncia Espacial Russa planejou uma nova missao a Fobos, chamada
Fobos-Grunt, cujo objetivo era trazer para a Terra amostras do solo do satélite natural.

Porém, a missao falhou na érbita terrestre.

A NASA (National Aeronautics and Space Administration) esta considerando chegar a
superficie de Fobos na proxima década com a missdo Phobos Surveyor, a JAXA promete
enviar uma missdo para Fobos no ano 2024 e a ESA pretende alcancar Marte e seus
satélites em 2025. Uma descricdo cronoldgica detalhada das missdes realizadas e futuras

para Marte e seus satélites naturais pode ser encontrada no Apéndice A.

Objeto de estudo de missdes espaciais passadas e futuras, as trajetérias de veiculos
espaciais ao redor de Marte e seus satélites naturais Fobos e Deimos, também compdem
o principal foco do estudo proposto neste trabalho. Sendo assim, o presente trabalho
buscar provar se é possivel ou ndo manter um satélite artificial em torno de Fobos e

Deimos sem o0 uso de propulsores e sistema de controle.



1.2.  Objetivos

O sistema composto por Marte, Fobos e Deimos possui algumas caracteristicas
particulares que compdem um interessante objetivo de estudo: Fobos e Deimos possuem
Orbitas proximas a Marte cujos raios orbitais sdo de aproximadamente 9000 km e 23000
km, respectivamente, aléem de um formato altamente irregular. Neste cenério, ndo é
possivel manter uma Orbita estavel em torno dos satélites de Marte por um longo periodo
de tempo. Além disso, o campo gravitacional de Fobos e Deimos ndo pode ser

considerado central, ja que as luas ndo séo esféricas.

Levando em consideracdo a complexidade do sistema Marte, Fobos e Deimos, 0 presente
trabalho objetiva estudar e analisar as principais forcas perturbadoras capazes de alterar
a Orbita de um satélite artificial que se encontra na vizinhanca de Marte, Fobos ou Deimos.
Desta forma, pretende-se contribuir com a busca de trajetorias na vizinhanga de Fobos e
Deimos e com estudo de manobras orbitais visando transferir o veiculo espacial de um

corpo para outro ou aproxima-lo da superficie da lua.

Para esse estudo foi considerada a perturbacéo devido ao potencial gravitacional de Marte
utilizando o modelo fornecido por Lemoine et al. (2001), que permite considerar a
expansao dos harmonicos esféricos até grau e ordem 80 e um modelo poliedral para
distribuicdo de massa das luas, elaborado a partir de dados fornecidos pela NASA, Gaskel
et al. (2011), obtidos pelas missdes Viking, além da atracdo gravitacional do Sol e de
Deimos para o caso do satélite na vizinhanca de Fobos, e de Fobos para o caso do satélite

na vizinhanga de Deimos.

E apresentada uma estratégia para manter o satélite artificial proximo a lua por um longo
periodo de tempo, utilizando uma metodologia semelhante a utilizada para a realizacdo
de manobras de rendezvous e docking. Nesta abordagem a intensa perturbacao devido ao
potencial gravitacional de Marte, expandida em harmdnicos esféricos até grau e ordem
80 é considerada simultaneamente a perturbacdo devido ao potencial gravitacional ndo
central da lua, modelada a partir do modelo poliedral. Além disso, também sdo
consideradas a atragé@o gravitacional do Sol e da outra lua que ndo esta sendo orbitada, e
a pressao de radiacéo solar. Esta abordagem indicando uma possibilidade de se aproximar
e manter o satélite proximo as pequenas luas, considerando simultaneamente todas as
perturbagcbes com modelos bastante precisos, representa uma importante contribuicao

para as pesquisas que vem sendo realizadas sobre Marte e seus satélites naturais.
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1.3.  Contribuictes

O presente trabalho apresenta como importante contribui¢cdo um estudo da dinamica de
um satélite artificial realizando trajetorias na vizinhancga de Marte, Fobos e Deimos. Para
isso, as principais perturbacOes capazes de alterar a Orbita do satélite foram estudadas e
consideradas em todas as simulag¢Ges, com o objetivo de aproximar os resultados obtidos
0 méaximo possivel da dindmica real de um satélite artificial que orbita o sistema. Os
modelos das perturbacdes sdo considerados simultaneamente, com precisao significativa,
jaque os harmonicos esféricos de Marte sdo expandidos até 80, alto valor de grau e ordem,
e a irregularidade no formato e distribuicdo de massa das luas séo precisamente definidos

pelo método dos poliedros.

A partir dos estudos e simulacdes realizados, foi verificada a dificuldade em manter uma
Orbita estavel por um longo periodo de tempo ao redor de Fobos e Deimos, devido a
intensa perturbagdo do potencial gravitacional de Marte. Sendo assim, foi estudada uma
possibilidade estratégica de manter o satélite proximo as luas, além de uma interessante
manobra orbital, que permite que o satélite se aproxime das luas em uma cadéncia regular.
Em todos os estudos as perturbac6es devido ao potencial gravitacional de Marte, das luas,
atragdo gravitacional do Sol e pressdo de radiagdo solar sdo consideradas

simultaneamente.

O estudo das perturbaces apresentado neste trabalho pode ser, a partir de agora,
estendido para outros corpos, uma vez que a modelagem implementada no Spacecraft
Trajectory Simulator — STRS exige apenas a mudanca dos parametros dos corpos
envolvidos no novo sistema escolhido. O STRS, € um simulador de trajetéria orbital que

utiliza propulsao continua e considera o sistema de controle orbital em malha fechada.

A abordagem apresentada para manter o satélite proximo as luas de Marte pode ser
aplicada em uma missao real que vise estudar Fobos e/ou Deimos, além de também poder
ser utilizada para o estudo ou para missdes que visem outros sistemas que também
apresentem significativa diferenca de massa entre 0s corpos, como € o caso de Saturno e
seus satélites e Ida e Dactyl, ambos sistemas ja estudados em Rocco et al., (2017%) e Rocco
e Gongalves (2017).



1.4.  Organizacdo do Trabalho

A presente secdo expde uma breve descri¢do do conteudo apresentado nos capitulos do
trabalho. O Capitulo 1 apresenta uma introducdo sobre o trabalho, iniciando por uma
breve histdria de Marte e seus satélites naturais, juntamente com as principais missdes
espaciais que tiveram e terdo como objetivo principal Marte, Fobos e Deimos. Também
sdo discutidos os objetivos do trabalho e as contribui¢cGes mais relevantes. No Capitulo 2
é feita uma revisdo bibliografica de importantes trabalhos correlatos aos estudos
desenvolvido. No Capitulo 3 é apresentada a fundamentagdo tedrica basica em que foi
baseado o estudo e o Capitulo 4 apresenta detalhadamente a metodologia utilizada para

desenvolver o problema proposto e uma breve descri¢do dos modelos utilizados.

Os Capitulos 5 e 6 incluem os resultados das simulaces realizadas, bem como a discussédo
dos casos considerados. O Capitulo 7 apresenta uma sugestdo de manobra visando
aproximar o satélite de Fobos e Deimos em uma cadéncia regular. No Capitulo 8 séo
feitas conclusdes gerais e comentarios discutindo os principais topicos estudados no
trabalho.






2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A fim de contextualizar a pesquisa a ser desenvolvida, foi feito um breve levantamento
bibliografico com alguns dos trabalhos ja desenvolvidos com pontos comuns com o tema

proposto para estudo.

Um dos primeiros trabalhos encontrados visando estudar o potencial gravitacional de
Fobos foi feito por Sagitov et al. (1981), que usaram superficie de Turner para mapear o
campo de gravidade da lua utilizando harmdnicos esféricos até grau e ordem 6. Em 1982,
assumindo que Fobos tem densidade constante, elaboraram um modelo para o potencial
gravitacional do satélite dividindo-o em figuras geométricas. Expandiram os termos do

potencial gravitacional até sexta ordem.

Balmino et al. (1982) modelaram o campo gravitacional de Marte até grau e ordem 18
utilizando dados das missdes Mariner 9, Viking 1 e 2 e Orbiters. Bursa (1988) estudou as
variacOes seculares no potencial gravitacional de Fobos e estimou a maré do sistema
Marte-Fobos. Anos mais tarde, Kuchik (1990) considerou a maré de Marte e modelou o
campo gravitacional de Fobos supondo que o satélite tem densidade homogénea. Em
1999, Waz criou uma nova teoria para 0 movimento de Fobos baseado no problema de
dois corpos, considerando a interacéo entre o potencial gravitacional de Marte e de Fobos,

com os harmonicos zonais inferiores a 12 e os harmonicos tesserais inferiores a 6.

Por se tratar de um exemplo bastante interessante e singular, Fobos é muitas vezes
utilizado como aplicacdo de teorias novas. Werner (1994) desenvolveu a importante
teoria que utiliza poliedros para modelar objetos com formato irregular, como, por
exemplo, asteroides, nicleo de cometas e satélites naturais e utilizou Fobos como
ilustracdo. Também é importante citar Balmino (1994), que desenvolveu equacdes para
0s harmonicos até quinta ordem que descrevem o corpo e utilizou Fobos para testar a
convergéncia das expressoes. Hu e Jekeli (2014) apresentaram uma comparagao numeérica
entre modelos para o0 campo gravitacional utilizando harménicos esféricos, esferoidais e

elipsoidais e utilizaram como exemplo as luas de Marte.

Pesquisas recentes envolvendo o assunto do sistema Marte, Fobos e Deimos também vém
sendo realizadas nos ultimos anos. Lemoine et al. (2001) criaram 0 modelo Goddard Mars
Model 2B (GMM-2B) que expande o potencial gravitacional de Marte até grau e ordem

80 a partir de dados da missdo Mars Global Surveyor (MGS), que orbitou Marte em uma



Orbita quase polar com inclinacdo de 92,9° e quase circular, a uma altitude média de 400
km. Em 2006, Konopliv et al., com os dados das missdbes MGS e Mars Odyssey,
melhoraram o modelo do campo gravitacional de Marte, o que inclui e medicdo das
variacOes sazonais nos coeficientes do potencial gravitacional causada pela troca de
massa entre as calotas polares e a atmosfera. Em 2011, Konopliv et al. acompanharam os
dados da missdéo MRO melhorando os modelos do potencial gravitacional de Marte ja
existentes, chegando perto da resolugdo de grau e ordem 90. Incluiram a poeira

atmosférica e a mare solar no modelo da pressao de radiacédo solar.

Cangahuala (2012) analisou o problema de um satélite artificial orbitar pequenos corpos
irregulares a baixa altitude. Descreveu o modelo poliedral para a solucdo do problema e
mostrou resultados andlogos ao método dos harmdnicos esféricos. Também em trabalhos
recentes podemos encontrar estudos afins com os desenvolvidos no presente trabalho.
Algumas pesquisas sobre missdes objetivando sobrevoo ou pouso nas superficies de
Fobos e Deimos podem ser destacados. Kuzmin et al. (2003) apresentou um resumo das
caracteristicas da superficie de Fobos, contribuindo para as atividades da missdo Phobos-
Grunt, uma descricao de local para pouso planejado e do regolito (uma camada solta de
material heterogéneo e superficial que cobre uma rocha solida. Pode ser formado por
poeira, solo, rocha quebrada e etc) de Fobos. O trabalho também fornece informacdes
sobre o campo gravitacional e as caracteristicas dinamicas de Fobos e mapas topogréaficos

digitais.

Gil e Schwartz (2010) estudaram 6érbitas quase sincronas em torno de Fobos, analisando
a possibilidade e estabilidade das orbitas. E feita uma exploragio do espaco de fase para
analisar as condi¢des iniciais do veiculo espacial para a inser¢do em tais 6rbitas. Também
é analisada a possibilidade de usar uma o6rbita fora do plano orbital de Fobos e em torno
de Marte. Hopkins e Pratt (2011) sugeriram uma missdo humana para uma das duas luas
de Marte como um precursor mais facil antes de uma misséo para pousar em Marte
propriamente. No trabalho foram feitas comparagdes entre Fobos e Deimos como destinos
em potencial, sendo analisados design de trajetorias, acessos de comunicagao entre a
Terra e Marte, iluminacdo solar, ambiente de radiacdo esperado e acesso fisico a partir da
superficie marciana. Enquanto a maioria dos trabalhos cientificos aponta Fobos como
melhor destino para uma missdo espacial, Hopkins e Pratt sugerem Deimos como melhor

opcéo por estar mais distante de Marte do que Fobos, podendo reduzir o AV necessario



em 400 m/s. Utilizaram um modelo do formato de Deimos, realizaram analises de acesso
a iluminagdo e comunicacdo e determinaram duas regides em Deimos favoraveis para

pOUSO.

Wallace et al. (2012) discutem opc¢Oes de Orbitas possiveis para atividades de missdo
humana para uma das luas de Marte, Fobos ou Deimos. Essas opc¢des incluem orbitas
retrogradas distantes (DROs), Orbitas nos pontos de Lagrange, como Orbitas de halos e
Lyapunov. No mesmo ano, Mark et al. (2012) estudaram para o caso do sistema Marte,
Fobos e Deimos as opc¢des de oOrbitas retrogradas distantes (DROS), pontos lagrangeanos
e orbitas de Lyapunov. Foram analisadas a dindmica e a propagacéo orbital, focando a
discussdo em Fobos, mas sem deixar de analisar Deimos. No ano seguinte, Landau (2013)
propds manobras de transferéncia orbital entre o sistema Marte, Fobos e Deimos, visando

eficiéncia e minimo uso dos propulsores.

Zamaro e Biggs (2015) calculam os pontos de equilibrio de Fobos considerando o campo
gravitacional ndo homogéneo da lua. Apresentam possibilidades de Orbitas ao redor de
tais pontos de equilibrio como opcbes de manter o satélite com baixo custo na
proximidade de Fobos. Tais Orbitas possibilitam observacdo préxima da lua, comunicacao

e possibilidades de pouso e decolagem, além de transferéncia de e para 6rbitas marcianas.

Sabitbek e Gunter (2017) propGem uma classe de érbitas estaveis com a interessante
caracteristica de poder acessar ambas luas em uma cadéncia regular, podendo ser
ajustadas para transferir a sonda para uma das luas mais frequentemente, ou melhorar a
cobertura da superficie da lua. O estudo € feito para um satélite artificial ja em orbita de
Marte, ou seja, aproveitar uma missao ja existente para Marte. Os resultados apresentados
mostram que a exploracdo de Fobos e Deimos pode ser feita com uma nave espacial com

capacidade de nano satélites (cubesats).

Qu et al. (2017) apresentam um método para otimizar manobras de estacionamento em
Marte dadas condic¢des de chegada e partida a partir de orbitas heliocéntricas. Também
analisam requisitos para decida do periapside para locais de pouso planejados, elevagédo
ou retorno para a 6rbita de estacionamento, ou até mesmo transferéncia de baixo custo
para e a partir de Fobos e Deimos. Joffre et al. (2017) investigam a otimizacdo de
trajetdrias estratégicas que visam pouso na superficie de Fobos, considerando novas

abordagens de teoria de sistemas dinamicos e técnicas robustas de controle nao-linear.



2.1. Simulacdo de trajetdria orbital (Spacecraft Trajectory Simulator — STRS)

Esta secdo apresenta uma breve reviséo dos trabalhos que ja foram realizados, envolvendo
simulacdo de trajetdrias orbitais, em sua maioria baseados ou com significativa
contribuicdo do STRS. E possivel encontrar trabalhos abordando variados temas da
dindmica orbital, com respeito a planetas e suas luas, asteroides, manobras, atitude e etc.

O problema das transferéncias orbitais de dois impulsos entre Orbitas circulares ou
elipticas ndo coplanares é estudado por Rocco et al. (2008a), usando érbitas hiperbolicas
como Orbitas de transferéncia, com consumo minimo de combustivel, mas com limite de

tempo para essa transferéncia.

Em 2009, Marcelino (2009) considerou o problema de controlar a trajetoria orbital
utilizado propulséo continua por um longo periodo de tempo. Analisou as ndo-idealidades
dos propulsores e seus efeitos no sistema de controle durante a transferéncia orbital, o
desvio na trajetoria e o sistema de controle. Venditti (2009) estudou o problema de
otimizar trajetorias interplanetarias com minimo consumo de combustivel e limite de
tempo, utilizando a metodologia de patched conics e considerou manobras assistidas por

gravidade (swing-by) para reduzir o consumo de combustivel.

Costa Filho (2010) considerou o problema do acoplamento entre o controle de trajetdria
e controle de atitude em manobras de transferéncia orbital, utilizando um sistema
propulsivo capaz de aplicar empuxo continuo por um longo periodo de tempo, e analisou
efeitos no sistema de controle que surgem durante a transferéncia orbital. Venditti et al.
(2010) estudaram o problema de otimizacao de trajetérias interplanetarias com consumo
minimo de combustivel e limitante de tempo, utilizando a metodologia de patched conics,
e consideraram a possibilidade de manobras assistidas por gravidade (swing by) para a
reducdo do consumo de combustivel, com o objetivo de encontrar uma combinacéo de
trajetorias coOnicas, usando manobras gravitacionais assistidas, que realizam a
transferéncia com o satélite proximo ao planeta de partida para a vizinhanga proxima ao
planeta de chegada, gastando o minimo de combustivel com o minimo tempo de viagem.
A partir do modelo do albedo terrestre e do modelo da dindmica orbital, Rocco (2010)
avaliou o albedo da Terra considerando as Orbitas de algumas missdes especificas como
Gravity Probe B, MICROSCOPE e STEP. Arantes et al. (2010) apresentaram um sistema
de controle de trajetoria autbnomo aplicado as missées RVD. A abordagem foi baseada
em viséo por computador, usando uma unica camera e algum conhecimento prévio do
alvo, ou seja, a nave espacial do cliente. Uma ferramenta de misséo de analise de encontro
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para satélite de servico autdbnomo foi desenvolvida e apresentada, para manobras

distantes, para distancia acima de 1 km do alvo e manobras proximas.

Santos (2011) simulou manobras aeroassistidas e analisou as vantagens e desvantagens
com relacdo a uma manobra propulsiva em que foi dotado um veiculo de corpo cubico,
composto por placas retangulares regulaveis capazes de alterar o angulo de inclinagéo
com relagdo ao fluxo de moléculas. Oliveira (2012) encontrou trajetorias 6timas para
veiculos que utilizam um sistema de propulsdo ndo impulsiva, a partir do
desenvolvimento de um software capaz de efetuar o calculo das manobras 6timas com
propulsores de empuxo continuo, e implementacdo da possibilidade de considerar
vinculos reais no célculo das manobras Otimas, tais como limitacdo de direcdo de
aplicacdo do empuxo e/ou regides orbitais onde ndo seja permitido o uso de propulséo. A
influéncia do potencial gravitacional e do albedo lunar sobre a Grbita de um satélite
artificial foi avaliada por Goncalves (2013), além de simulacdes de manobras de

transferéncia e correcdo orbitais de satélites lunares considerando as perturbacdes citadas.

Santos e Rocco (2013) apresentaram um sistema de controle de trajetéria em malha
fechada para miss6es de rendezvous que considerou a fase final de aproximacéo entre os
veiculos. A aproximacao é executada pelo eixo V-bar. Um controlador PID e propulsdo
continua s&o usados para eliminar os erros residuais na trajetéria e um estudo comparativo
sobre a dindmica linear e ndo-linear é realizado. Também em 2013, Gongalves et al.
(2013a) realizaram um estudo avaliando a influéncia devido ao potencial gravitacional
lunar, modelado por harmonicos esféricos, utilizando o modelo apresentado em Konopliv
(2001). Foram simuladas manobras de transferéncia e corre¢do orbital dos satélites
lunares considerando os distdrbios devido ao potencial gravitacional ndo-uniforme da
Lua. Venditti (2013) estudou manobras de correcdo e transferéncia ao redor de corpos
irregulares modelando o campo gravitacional dos corpos com o auxilio do modelo dos
poliedros e realizou um estudo de quatro modelos diferentes de concentracfes de massa,
e Venditti et al. (2013a) estudaram a dinamica em torno de corpos com formas néo
esféricas modelados a partir da combinagdo de varias figuras geométricas como
paralelepipedos. Apresentaram um primeiro estudo mostrando a evolugdo dos elementos
keplerianos das 6rbitas em torno de um cubo e mostraram que é possivel utilizar um
sistema de controle em malha fechada para controlar a oOrbita a cada instante de tempo.
Oliveira et al. (2013a) estimaram o consumo de combustivel e a duragéo do transito nos

cinturdes de Van Allen para um voo de uma nave espacial que vai da Terra para a Lua.
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Este problema é muito importante porque o interior da regido dos cinturdes tem uma alta
densidade de particulas enérgicas carregadas que podem danificar o satélite. Assim, o
estudo contribui com a minimizagdo do tempo de transito e ajuda a proteger 0s
equipamentos a bordo. Santos et al. (2013) apresentaram um estudo sobre a aplicacdo de
um filtro de Kalman para estimar a posicéo e a velocidade de uma nave espacial em uma
manobra de aerobraking ao redor da Terra. Foram simulados o aerobraking cis-lunar da
nave espacial Hiten, bem como um aerobraking em uma 6rbita LEO. Rocco et al. (2013a)
simularam manobras tridimensionais utilizando dois impulsos orbitais entre duas 6rbitas

elipticas com consumo minimo de combustivel e com um limite de tempo.

O controle de uma trajetdria espacial para corrigir automaticamente e simultaneamente
o0s elementos orbitais que definem a orbita, eixo semi-maior, excentricidade, argumento
periapse, inclinacdo e ascensao direita do nd ascendente, foi estudado e simulado por
Rocco (2013). Para realizar o controle da trajetoria foi utilizado um sistema de propulsao
capaz de aplicar impulso com magnitude ajustavel e direcdo de aplicacdo. Também em
2013, Rocco et al. (2013b) estudaram o problema de realizar manobras de manutencéo de
estacOes de satélites que pertencem a uma constelacdo, minimizar o consumo de
combustivel, o erro de posicionamento entre os satélites, e também incluir uma restricdo
de tempo para a realizagdo das manobras de correcdo orbital. Sendo assim foi
desenvolvida uma estratégia multi-objetivo para otimizar todos parametros
simultaneamente. Oliveira et al. (2013b) desenvolveram um algoritmo capaz de encontrar
trajetérias 6timas com impulso continuo que satisfacam diferentes tipos de missdes e
restricdes a0 mesmo tempo, e estudaram o desempenho de dois dispositivos de propulsédo
para manobras orbitais em desenvolvimento na Universidade de Brasilia, incluindo um
estudo dos efeitos dos erros de magnitude desses novos dispositivos. Goncalves et al.
(2013b) analisaram a influéncia da ndo homogeneidade do campo gravitacional lunar
sobre a Orbita de um sateélite artificial ao redor da Lua a partir da variacao da inclinagdo
do satélite. Também foi analisada a contribuicdo de cada termo do potencial gravitacional
e utilizado um sistema de controle para minimizar os efeitos perturbativos sobre o satélite.
Gongalves et al. (2013c) avaliaram a influéncia do albedo lunar na 6rbita de um satélite
artificial ao redor da superficie da Lua a partir do comportamento dos elementos orbitais.
Também foram estimados o consumo de combustivel e 0 empuxo aplicado para corrigir

a trajetoria do satélite.
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Gongcalves et al. (2014a) obtiveram o desvio padrdo que caracteriza a incerteza para cada
valor de grau e ordem até 100 do potencial gravitacional lunar e, utilizando as incertezas
obtidas foi utilizado um filtro de Kalman na trajetéria para reduzir os desvios na 6rbita
simulada. O objetivo é aproximar os resultados obtidos quando s&o utilizados valores
baixos para a expansao do potencial gravitacional, aos valores que seriam obtidos se
considerada a expanséao do potencial gravitacional até grau e ordem 100. Gongalves et al.
(2014b) avaliaram a influéncia da pressao de radiacdo solar e do albedo lunar na érbita
de um sateélite artificial ao redor da Lua e realizaram uma analise do movimento orbital.
Santos et al. (2014) apresentaram os resultados da simulacdo de uma manobra
aeroespacial ao redor da Terra, entre Orbitas circulares coplanares, de uma Orbita
geoestacionaria a uma Orbita baixa. Adotaram uma nave espacial com um corpo cubico
composto por duas placas retangulares dispostas perpendicularmente ao vetor de
velocidade do veiculo. Jatos propulsivos sdo aplicados no apogeu da Orbita de
transferéncia para manter a altitude do perigeu e controlar a taxa de transferéncia de calor
sofrida pelo veiculo durante a passagem atmosférica. Um controlador PID é usado para

corrigir o desvio no vetor de estado e nos elementos keplerianos.

Santos (2015) explorou o problema de controle da nave espacial usando atuadores com
caracteristicas conflitantes, propondo uma nova estratégia de comando autbnomo,
baseada em uma abordagem discreta de otimizagdo multi-objetivo que determina a
melhor maneira de operar um determinado grupo de atuadores, de acordo com
especificacbes predefinidas e entradas adquiridas on-line. A modelagem de um sistema
robético em ambiente espacial, levando em consideracdo as perturbagdes causadas a
atitude do satélite, decorrentes de torques gerados pelo acionamento dos mecanismos
roboticos na fase de atracacdo (berthing) entre satélites artificiais foi investigada por
Nardin (2015). Goncalves et al. (2015a) simularam parte da trajetoria orbital da missao
Lunar Prospector para analisar a relevancia de usar um filtro de Kalman para estimar a
trajetdria, em que foi considerada a incerteza do sensor que define a posicdo do satélite
em cada etapa da simulacdo e a incerteza do modelo, por meio da variéncia caracteristica
do modelo de gravidade truncada. A influéncia de forcas perturbativas de origem
gravitacional e ndo gravitacional, sobre um satélite artificial orbitando a Lua foi analisada
por Gongalves et al. (2015b). Neste trabalho foram consideradas as perturbagdes devido
a ndo homogeneidade do campo gravitacional lunar, atracdo gravitacional da Terra e do

Sol, albedo lunar e pressdo de radiagéo solar. Rocco (2015a) analisou as manobras orbitais
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de uma nave espacial orbitando Marte, considerando os efeitos de perturbagédo
decorrentes da atracdo gravitacional do Sol, de Fobos e de Deimos, além dos distdrbios
devido ao potencial gravitacional de Marte. Selecionou manobras 6timas impulsivas a
partir das solucdes do problema de Lambert visando consumo minimo de combustivel.
Analisou a influéncia da capacidade dos propulsores na trajetdria para um modelo mais
realista, em vez do caso ideal representado pela abordagem impulsiva. Além da avaliagdo
do desvio no trajeto orbital, foi considerada uma corregdo automatica no semi-eixo maior,
usando propulsdo continua de baixo impulso e sistema de controle orbital em malha
fechada para minimizar o erro na trajetdria apés a aplicacdo do impulso principal. Janior
(2015) apresentou uma abordagem integrada para projetar o estimador e o controlador de
atitude de satélites considerando diferentes tipos de erros presentes nos sensores e
atuadores, em que foi utilizado uma abordagem multi-objetivo do problema de
determinacéo e controle de atitude, levando em conta erros aleatorios e nao aleatorios.
Costa Filho (2015) considerou o problema de transigéo entre os modos de operagéo e 0
controle de atitude, analisando o sistema atuador subsidiado por auxilio de sensores e 0s

efeitos que surgem durante a transicdo nos modos de operacéo.

Gongcalves et al. (2015c) analisaram a influéncia da ndo homogeneidade do campo
gravitacional lunar utilizando a expansao dos harménicos esféricos até grau e ordem 100,
considerando uma variacao na inclinagdo do satélite, além da contribuicdo de cada termo
do potencial gravitacional. Também foram realizadas manobras de correcdo e
transferéncia do satélite. Rocco (2015b) avaliou a influéncia da atracdo gravitacional do
Sol e das luas galileanas durante as manobras de um satélite artificial orbitando Jupiter.
Inicialmente foram obtidas manobras 6timas a partir da solucéo do problema de Lambert
para, posteriormente, a manobra étima selecionada ser simulada considerando um modelo
mais realista do sistema de propulsdo. Gongalves et al. (2015d) analisaram manobras
orbitais de um satelite artificial em torno da Lua sujeito ao potencial gravitacional lunar,
atracdo gravitacional da Terra e do Sol, albedo lunar e presséo de radiagdo solar. Foram
obtidas manobras 6timas com relacdo ao consumo de combustivel a partir da solugédo do
problema de Lambert e simuladas assumindo um modelo mais realista do sistema de
propulsdo. Foram analisados o0s desvios nos elementos orbitais que caracterizam a Orbita
do satélite artificial. Santos et al. (2015a) estudaram o problema 6timo de design de um
sistema linear de controle invariante no tempo, composto por trés tipos diferentes de

atuadores em paralelo. Santos et al. (2015b) Propuseram uma abordagem inovadora para
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resolver o problema de comando em tempo real dos propulsores de uma nave espacial,
incluindo um sistema de controle de atitude e translacdo acoplados aplicados ao cenério

de aproximacé&o final de manobras de rendezvous.

Gongcalves et al. (2016a) analisaram a influéncia da ndo homogeneidade do campo
gravitacional lunar na érbita de um satélite artificial, utilizando o modelo apresentado por
Konopliv et al (2011), que permite expandir o potencial gravitacional em harmonicos
esféricos até grau e ordem 100. A andlise feita apresenta como resultados a contribuicéo
de cada termo do potencial, a variacdo da perturbacdo devido a inclinacdo da orbita, a
atuacdo do sistema de controle e a influéncia nas manobras de transferéncia e correcédo
feitas para minimizar os efeitos perturbativos na orbita de satélite artificial. Rocco et al.
(2016a) simularam trajetorias de um veiculo espacial ao redor de Fobos considerando o
campo gravitacional ndo central da lua, obtido por um modelo poliedral, e as atracdes
gravitacionais de Marte e do Sol. Goncalves et al. (2016b) realizaram um detalhado
estudo do potencial gravitacional de Marte considerando a expansdo dos harmonicos
esféricos até grau e ordem 80, por meio do mapeamento da perturbacdo a partir da
variacdo da altitude, inclinacdo e ascensdo reta do nodo ascendente. Também foi feita
uma analise da contribuicdo de cada termo do potencial gravitacional individualmente.
Santos et al. (2016) apresentaram um novo conceito de controle de veiculos espaciais

com base em uma técnica de otimizagdo multi-objetivo.

Rocco e Gongalves (2016) simularam o movimento orbital de um veiculo espacial em
torno do asteroide Ida, perturbado pela atracdo gravitacional de Dactyl e pelo campo
gravitacional ndo central de lda. Mapearam o campo gravitacional do asteroide e
determinaram a trajetéria que seria descrita por um veiculo espacial em torno de
Ida/Dactyl. Rocco et al. (2016b) estudaram e simularam trajetorias orbitais descritas por
um veiculo espacial em torno de Saturno, considerando as perturbaces gravitacionais
geradas por Saturno, pelo Sol e por Titd, Encélado, Tetis, Mimas, Hipérion, Japeto, Reia,
Dione e Febe. Gongalves et al. (2016¢) encontraram estratégias que permitem manter o
satélite proximo a Fobos pelo maximo de tempo possivel, considerando o satélite artificial
em Orbita de Marte, porém descrevendo uma O6rbita semelhante a érbita de Fobos.
Utilizando propulsdo continua e um sistema de controle em malha fechada, foram
realizadas manobras visando aproximar o satélite artificial de Fobos. Gongalves et al.
(2017) analisaram o campo gravitacional devido a distribui¢do ndo uniforme de massa de

Deimos e simularam trajetdrias na vizinhanga da lua considerando a atragéo gravitacional
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de Marte, do Sol e de Fobos, além do campo gravitacional ndo central de Deimos.
Também realizaram manobras orbitais visando aproximar o satélite da superficie de

Deimos.

Araujo (2017) modelou a perturbacéo gravitacional devido as 62 luas de Jupiter, avaliou
e 0 mapeou a magnitude de tais perturbacgdes, realizou um estudo visando a otimizagéo
de trajetorias que permitam o maior nimero de aproximagdes das luas galileanas e
simulou manobras orbitais necessarias para inserir o veiculo em uma Orbita que permite
0 maior nimero de aproximacgoes. Araujo e Rocco (2017) mapearam as perturbacdes
sobre a trajetoria de um satélite artificial devido as luas galileanas de Jupiter, lo, Europa,
Ganimedes e Calisto e Silva e Rocco (2017) modelaram os cintures de Van Allen usando
dados reais da missédo Van Allen Probes Mission. Com este modelo, foi realizado um
estudo levando em conta a passagem de uma nave espacial através dos cinturdes de Van
Allen, estimando a dose de radiacao absorvida e 0 tempo que a nave espacial permaneceu
nas zonas de radiagdo, considerando os efeitos de uma atividade solar baixa e alta. Mahler
(2017) estudou a variacdo do posicionamento relativo de quatro satélites que se agrupam
sob a geometria de um tetraedro durante o movimento orbital, considerando o potencial
gravitacional terrestre, as atracGes gravitacionais do Sol e da Lua, pressdo de radiacdo
solar e arrasto atmosférico. Gongalves et al. (2017a) estudaram possibilidades de manter
um satélite artificial proximo a superficie de Deimos considerando a intensa atracdo
gravitacional de Marte. Para esse estudo foi utilizada uma abordagem semelhante a

abordagem utilizada para manobras de rendezvous e docking.

Ainda em 2017, Mahler et al. (2017) apresentaram um estudo sobre o layout tetraédrico
de quatro satélites de forma que, a cada todo periodo de meia 6rbita o conjunto se agrupa
enguanto voa em formacdo. A formacao é calculada analisando o problema a partir de
uma perspectiva geométrica e ajustando precisamente 0s parametros orbitais de cada
satélite. Meireles e Rocco (2017) realizaram um estudo para o problema de Lambert de
transferéncia orbital bi-impulsiva com restricdo de tempo para a realiza¢cdo de manobras
com minimo consumo de combustivel entre Orbitas elipticas coplanares e ndo coplanares.
A magnitude e o comportamento do potencial gravitacional do asteroide 243 Ida e seu
satélite natural Dactyl foram analisadas por Rocco e Gongalves (2017), bem com a
influéncia sobre os elementos orbitais que definem a trajetdria de um veiculo espacial na

vizinhanga desses corpos.
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Rocco et al. (2017a) estudaram a magnitude do potencial gravitacional ndo central de
Prometeu, Epimeteu, Jano e Pandora e a magnitude das forgas perturbativas devido ao
potencial gravitacional de Saturno, atragdo gravitacional do Sol, presséo de radiacédo solar
e atracdo gravitacional das demais luas que circundam o satélite imerso na regido de
influéncia das luas. Gongalves et al. (2017b) investigaram possibilidades de érbitas com
inclinacdo criticas e possibilidades de oOrbitas heliossincronas em torno das luas de Satuno
Titd, Encelado, Mimas, Rhea e Dione. Para algumas das possibilidade encontradas foram
simuladas manobras de transferéncia e correcdo dos efeitos perturbativos devido ao
potencial gravitacional de Saturno, atracéo gravitacional do Sol e potencial gravitacional
das luas consideradas. Rocco et al. (2017b) modelaram a perturbacdo devido ao potencial
gravitacional das 13 luas de Saturno que possuem raio superior a 50 quilébmetros:
Prometeu, Pandora, Epimeteu, Jano, Mimas, Encélado, Tétis, Dione, Reia, Tita, Hipérion,
Japeto e Febe e apresentaram um estudo do incremento de velocidade perturbador sobre
um satélite artificial, quando consideradas simultaneamente as perturbacdes devido ao
intenso potencial gravitacional de Saturno e ao potencial gravitacional das luas
consideradas neste estudo. Também foi analisado o efeito de tais forcas nos elementos

orbitais que caracterizam a 6rbita do satélite.

Rocco et al. (2017c) apresentaram o levantamento da magnitude das principais
perturbacdes capazes de alterar a rbita de um satélite artificial na vizinhanca de Fobos,
utilizando o problema de Lambert, calcularam o incremento de velocidade necessario
para a realizacdo de uma manobra que transfira o satélite de uma Orbita ao redor de Marte
para uma Orbita proxima a Fobos, bem como a realizacdo dessa manobra, e apresentaram
uma estratégia para manter o satélite artificial proximo a Fobos, primeiramente sem a
utilizacdo de sistema de controle, depois controlando simultaneamente todos os
elementos orbitais que caracterizam a Orbita do satélite artificial. Silva (2017) estudou e
analisou as manobras orbitais de um veiculo espacial utilizando propulsdo continua,
controladas por um sistema de controle PID em malha fechada, a partir de uma 6rbita de
baixa altitude, em torno da Terra, para cada um dos trés pontos colineares lagrangianos
do sistema Terra-Lua, considerando as perturbacdes externas como efeito durante as
manobras orbitais. Mota (2017) estabeleceu uma metodologia para determinar o modelo
do campo gravitacional de um corpo com distribuicdo de massa irregular, utilizando o
método da expansdo do potencial em serie, apds a sua decomposi¢cdo em elementos

tetraédricos. Foi calculado o potencial total a partir do somatorio dos potenciais relativos
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de cada tetraedro. Utilizou 0 método para calcular o potencial dos asteroides Itokawa,

Geographos, Eros, Bacchus, Bennu, Betulia, Castalia, Lutetia e Nereus.
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3 CONCEITOS BASICOS

No capitulo a seguir serdo apresentados, brevemente, 0s conceitos teoricos basicos que

fundamentam a pesquisa.

3.1. Problemade N corpos

Uma aproximacao simplificada do problema de N corpos € considerar que todos 0s corpos
envolvidos sdo pontos de massa, formulado pela primeira vez por Isaac Newton. A
complexidade da abordagem em questao se da pelo fato de que num sistema de N corpos
existem multiplas quase-colisdes. Uma maneira comum de tratar tal problema é
considerar um problema de dois corpos perturbado pelos demais N — 2 corpos
envolvidos. Apesar da complexidade citada, as dez integrais do movimento que
descrevem o sistema séo conhecidas. A Figura 3.1 apresenta um sistema de N corpos, a

fim de que sejam obtidas as equagdes de movimento (PRADO, 2001).

Figura 3.1. Representagdo de um sistema de N corpos.

Fonte: Adaptado de Prado (2001)

Da lei da gravitacdo universal de Newton, a equagdo do movimento do corpo de massa

m,; é dada pela Equacéo (3.1):

mi?{=62%ﬁ G#ii=12.,n) (3.1)
l
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sendo:

7, € 0 raio vetor da i-ésima particula em relacéo ao referencial inercial OXYZ e7;; =

7 —
]
1, = —7;, € 0 raio vetor que aponta de m; para m;.
Realizando o somatorio da Equacéo (3.1), temos a equacdo (3.2):
N
i=1
Integrando (3.2) duas vezes no tempo, tem-se, respectivamente (3.3) e (3.4):
N
mT =d (3.3)
i=1
N
m7, =dt+ b (3.4)
i=1

sendo d e b as constantes de integracao.

Lembrando da definicdo de centro de massa, equacéo (3.5):

N
i=1
emque M = YN . m; e# éoraio vetor do centro de massa.
E combinando com as equacdes (3.3), (3.4), obtemos as Equacdes (3.6) e (3.7):
*—(*t+5)1 (3.6)
r=\a M .
. da
5 2 3.7
Y 3.7)

As equagdes (3.6) e (3.7) mostram que o centro de massa do sistema de N corpos se move

com velocidade constante no espaco. As trés componentes do vetor d e as trés

componentes do vetor b fornecem as seis primeiras integrais do movimento. Para
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obtermos mais trés integrais do movimento, vamos multiplicar vetorialmente a Equacéo

(3.1) por 7; e soma-la membro a membro. Assim obtemos a Equacao (3.8):

N N N
- = mlm]—) — . .
miranszz 5 nXn (#FD) (3.8)
=1 [

l

Lembrando que

Executando o duplo somatorio da Equacéo (3.8), € possivel ver que os elementos do lado

direito se cancelam dois a dois. Entdo, é obtida a Equacéo (3.9):

N
i=1

Integrando, tem-se a Equacéo (3.10):

N
Z mi_)i X Fl) = ﬁ (310)

Derivando em relacdo ao tempo, tem-se que H = 0, ou seja, 0 momento angular do

sistema de N corpos é constante.

Para obter a décima constante do movimento é efetuado o produto escalar da Equacao

(3.1) por ?l e executar o somatdrio, obtem-se a Equacéo (3.11):

N N
Y mm;_, .. .
mt, -, =G Zr3n-1}(/¢l) (3.11)

L

l

J=1

Integrando a Equacdo (3.11), obtem-se a Equacéo (3.12):

N N N

1 KRR m;m; , ,

Eme - =0G ZZ =E ({ #1i) (3.12)
i=1

N =

r..
i=1j=1 Y
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Substituindo as variaveis da equacdo (3.12) por variaveis tradicionais da Mecanica, temos
as Equacdes (3.13) e (3.14):

1w I
T = fz mv? = Ez mn, - T (3.13)
i=1 i=1
N N
1 mimj
U= =G (3.14)
2 - rij

Temosque T - U = E, sendo T a energia cinética do sistema, U a energia potencial do

sistema e E a energia total do sistema e a décima integral do movimento.

3.2.  Potencial gravitacional de Marte

Considerando duas particulas de massa m e M, sendo M > m, separadas por uma
distancia 7, a aceleracéo d,,, da massa m em relagdo ao centro de massa das particulas, de
acordo com a lei da gravitagdo universal de Newton, é dada pela Equagdo (15)
(CHOBOTOV, 1991):

A, = —r—gf (3.15)
em que G ¢ a constante gravitacional (G = 6,6726 40,0005 x 10711 m3/kgs?),7 é
0 vetor que conecta as duas particulas, d,, é o vetor aceleracdo da gravidade na direcdo

-

de 7.

O vetor d,, pode ser obtido pelo gradiente do potencial gravitacional U, dado pelas
Equacdes (3.16) a (3.18):

4y = VU (3.16)
y= M _# (3.17)
r r
au Jui
_ov_ _# 3.18
F or T2 (3.18)
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Derivando U duas vezes com respeito as coordenadas x, y e z, é obtida a equagdo de

Laplace (3.19):

02U N 0%U N 0%U
0x?  0dy? 0z?

ViU =

2
VU= u -

3 (x% + y? +Z)_0

(3.19)

Usando coordenadas esféricas, a solucdo da equacdo de Laplace é dada pela Equacao

(3.20):
= é + éz Z nm(sen ?)[Cpm cos(mA)
n=1m=0
+ S,msen(ml)]
em que

Pim(s) = (1— SZ)m/ng_T:l(Pn(s))

Pon(s) =0, m>n

1D @n-2)) s
Ba(s) = — jt(m—=)! (n—25)!

N = % , para n par

N= — ,paran impar
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(3.21)

(3.22)

(3.23)



n=20,1,2,3,.., s =senq, Cpm, Sum Sa0 0s coeficientes dos harménicos esféricos, u
(= GM) é a constante gravitacional, a, é o raio equatorial de Marte, r € o raio vetor
(distancia), ¢ é a latitude do centro de Marte, A é a longitude do centro de Marte, P,,,(s)
sdo os polinémios associados de Legendre, n é o grau € m a ordem e P,(s) S0 0S

polindbmios de Legendre.

3.3.  Atracdo gravitacional do Sol, Fobos e Deimos como terceiros corpos

A funcdo do potencial gravitacional devido a presenca do terceiro corpo é dada pela
Equacdo (3.24) (CHOBOTOV, 1991):

F' = (ﬁ—) 1+ i (;)n P, cosq;] (3.24)

=2
em que: ' é o produto entre a constante gravitacional e a massa m' do terceiro corpo; r’

€ 0 modulo do vetor posicdo do terceiro corpo em relacdo ao centro de massa de Marte;
1 é 0 angulo entre o vetor posicdo do satélite com relacdo a Marte (#) e o vetor posicdo
do satélite com relacdo ao terceiro corpo; r € 0 modulo do vetor posicéo do satélite com

relacdo a Marte.

De acordo com Prado e Kuga (2001) e Szebehely (1967) o problema geral de trés corpos
fornece uma maneira simples de calcular as acelerac6es perturbadoras devido a atracao
gravitacional dos corpos, obtido a partir de lei da gravitacdo de Newton, dadas pelo

conjunto de Equacdes (3.25).

5 = T 5= T

= —Gm + Gm

! 21— 7l3 - AR
7 — T 7 — T
|7, — 75 |7y — 7
o — T ¥ — T

7_23 = _Gml_)3—_)13+ sz _,2 _,33
|75 — 74| |7, — 73]

em que 7, 7, € 73 S30 0s vetores posicdo dos corpos, m;, m, € ms S0 as massas dos

corpos e G € a constante gravitacional.
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3.4. Pressdo de radiacao solar

A pressao de radiacdo solar € uma forca de origem néo gravitacional capaz de perturbar
0 movimento translacional de um satélite artificial lunar devido a quantidade de
movimento dos fétons que colidem com a superficie do satélite, causando uma variagdo

nos elementos orbitais.

Segundo Vilhena de Moraes (1978), a forca de pressdao de radiacdo solar afeta

principalmente a excentricidade e o semi-eixo maior da orbita de um satélite artificial.

A taxa de variagdo de energia radiante por unidade de area é dada pela Equacéo (3.23).

d
- (Er) P
dt >~ %) _ (3.23)
dA dA

O fluxo de energia radiante € proporcional ao quadrado da distancia heliocéntrica. Logo:

_ as\2
S= S, (ﬁ) (3.24)
em que S é o fluxo de energia radiante, S, € a constante solar.

Em que R’ é a distancia heliocéntrica da superficie atingida pelo fluxo, dada pela Equacao
(3.25):

K
p= (3.25)

Soa

EmqueK = = 1,01 x 107 kg m/s (ZANARDI, 1993) e sabendo que a pressao de

radiacdo solar quando o fluxo de energia radiante é perpendicular a superficie em questao

é dada pela Equacgéo (3.26).

b= (3.26)

Q| Wy

sendo ¢ a velocidade da luz no vacuo.
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Em geral, é assumida que toda radiacdo solar incidente sobre a superficie do satélite é
absorvida, refletida especularmente, refletida difusamente, como representado na Figura
3.2, ou alguma combinacdo das situacGes citadas.

Figura 3.2. Forca de radiacdo incidente sobre uma superficie.

] =

Radiacao Radiacao Radiacao
absorvida refletida refletida
especularmente difusamente

Segundo Harris e Lyle (1969), a forca de radiacdo completamente absorvida pela
superficie do satélite é dada pela Equacdo (3.26), a forca de radiacdo refletida
especularmente é dada pela Equacéo (3.27) e a forca de radiacdo refletida difusamente é
dada pela Equagéo (3.28).

S, 1
dF, = E[Ca(_ cosO i+ senf §)]cosO dA (3.26)
S I ~ A
dF.e = E[_(l +¢pe) cos@ i+ 1—c..)senf §)]cosO dA (3.27)
, 1 2
dF.q = E[_ (cos 0 + §crd) A+ senf §] cosf dA (3.28)

sendo I a energia por unidade de tempo através de uma area, ¢ a velocidade da luz em
m/s, c, 0 coeficiente de absorcdo, c,, 0 coeficiente de reflexdo especular, c,4; 0
coeficiente de reflex&o difusa, 72 0 versor na dire¢cdo normal a superficie e $ o versor na

direcdo tangente a superficie.

Fazendo 6 = 0 nas Equagdes (3.26) a (3.28), obtemos as Equacdes (3.29) a (3.31).

-

I
dFy = == ¢, AL dA (3.29)
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N I
dFre = == (1+ cre ) dA (3.30)

, 1, 2
dFyq = - (1 + §cm) AdA (3.31)

Sendo assim, a forca de radiacao incidente sobre a superficie do satélite na direcdo normal

a superficie é dada pela Equacao (3.32):

(3.32)

3.5. O problema de Lambert

A determinacdo de uma manobra que liga um ponto na Orbita inicial a um ponto na orbita
final durante um intervalo de tempo t pode ser feita a partir da solugéo do Problema do
Valor de Limite de Dois Pontos (Two Point Boundary Value Problems - TPBVP).

A velocidade inicial ¥; e a velocidade final ¥, da 6rbita de transferéncia que conecta os

pontos inicial e final estdo relacionadas aos raios vetores 7; e 7, pela Equacéo (3.33):

A (6L Te) A

T T e (3:33)

Assim, para obter a solucdo do TPBVP é necessario encontrar as funcbes f(z) e g(2).
Este problema é conhecido como problema de Lambert, cujo estudo detalhado pode ser
encontrado em Bate et al. (1971) e o algoritmo para resolver este problema é dado pelas
Equacdes (3.34) a (3.39) (BATTIN, 1999, BOND E ALLMAN, 1996 e BATE et al.,
1971):

sign(r —AQ)=-1=A0>rn
sign(r —AQ)=+1=A0<nx

A=sign(z — AO)|F| .|+ cos AB) ; (3.34)
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AO = acos( rl-rz] (3.35)

A
F(2) =x%(2)S(2) + AJy(z) -t /u =0 (3.36)
_ﬁ—sin(ﬁ)_ _1—cos(ﬁ)
S(z) = e C@)="— (3.37)
_ @ - _ipl4lp |- al225(2)
x(z) = % ) y(2) |r1| +|I’2| A m (3.38)
{ZGER:OSZS(ZH)Z} (3.39)

As possibilidades para a funcdo f(z) séo varridas usando um algoritmo em cascata e

cobre toda a gama de solucgdes elipticas.

f@)-1-2X25  g@)-n yfj)? 6(2)-1- X2 (3.40)

Desta forma, é possivel obter a velocidade inicial 7,, a velocidade final ¥, e o incremento

de velocidade necesséario para realizar a manobra dada pela Equacdo 3.41:

AV, =V = Vigigar s AV, =V v, (341)

final —

Para o célculo da manobra impulsiva 6tima, varias solu¢es do TPBVP sdo obtidas com
a variacdo do intervalo de tempo gasto na manobra. Porém, é escolhida a manobra com

menor incremento de velocidade e consequentemente o consumo minimo de combustivel.
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4 METODOLOGIA

Tendo em vista que um dos objetivos do trabalho é analisar o problema que envolve
colocar um satélite artificial orbitando os corpos envolvidos no sistema Marte, Fobos e
Deimos, faz-se necessario um estudo detalhado da dindmica de um satélite artificial na
vizinhanca de tais corpos.

Com o objetivo de realizar simulagbes com resultados 0 mais proximos possivel da
dindmica real que envolve o sistema Sol, Marte, Fobos e Deimos, as principais
perturbacdes capazes de alterar a drbita de um satélite artificial foram estudadas e
implementadas no simulador de trajetérias STRS. S&o consideradas perturbacbes de
origem gravitacional, tais como atracdo gravitacional do corpo central e atracdo
gravitacional de terceiro corpo e ndo gravitacional, tal como a pressao de radiacédo solar.
Para a perturbacdo devido ao potencial gravitacional de Marte é utilizado o modelo
GMM-2B (Lemoine, et al. 2001), que permite considerar a expansdo dos harmonicos
esféricos do planeta até grau e ordem 80. Ja para o caso das luas, tendo em vista que o
método dos harmonicos esféricos ndo é aplicavel a corpos irregulares com significativa
precisdo, segundo Venditti (2013), Venditti et al. (2013a e 2013b) e Rocco (2014) € mais
recomendado que se utilize o método de poliedros para o estudo do potencial
gravitacional. Tal método se baseia na divisdo do corpo em varios termos associados a
poliedros definidos por meio de dados observacionais que modelam o volume do corpo.
O potencial gravitacional de cada poliedro é calculado e a soma do potencial de todos o0s
poliedros resulta no potencial gravitacional do corpo.

4.1. Spacecraft Trajectory Simulator (STRS)

O simulador STRS tem algumas caracteristicas especificas: opera de forma discreta,
calculando o estado do veiculo espacial (posicéo e velocidade) a cada passo da simulacéo,
que é definido como um dos parametros de entrada do simulador; considera as
perturbacgdes orbitais no calculo do estado atual do veiculo; permite modelar aspectos
construtivos do veiculo espacial como as ndo linearidades dos atuadores e sensores; €
capaz de simular tanto a aplicacdo de manobras impulsivas quanto de baixo empuxo,
utilizando propulsdo continua controlada em malha fechada visando diminuir os erros na

trajetdria durante a aplicacdo de manobras de correcao ou de transferéncia orbital.

O diagrama de blocos da Figura 4.1 representa o sistema de controle da trajetoria orbital

em malha fechada utilizado pelo STRS.
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Figura 4.1. Controle em malha fechada da trajetoria.

Perturbacbes

Erro ‘

.
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K
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Determinacdo B

da Posicio Real | Sensores |«

Primeiramente determina-se um estado de referéncia (Xref), uma estimativa étima da
trajetdria a ser seguida pelo satélite, a partir dos objetivos da missdo. Esta referéncia é
comparada com o estado real do satélite (Xdet), que é obtido por meio de sensores. Essa
comparacao gera um sinal de erro, que serd a entrada do controlador. O controlador utiliza
as técnicas PID (proporcional, integral e derivativo) para gerar o sinal de controle, que
sera enviado para os atuadores, definindo a magnitude e a direcdo das correcdes a serem
aplicadas. A saida do atuador, somada as perturbacGes ou distirbios externos, sao
inseridas a dindmica do movimento orbital, determinando a posicdo e a velocidade atuais
do satélite. Por meio de sensores sdo coletados parametros referentes a posicdo real do
satélite (Xdet), que € novamente comparada com a posi¢do de referéncia (Xref), que gera

um erro e o ciclo do sistema de controle recomega.

A dindmica do movimento orbital pode ser determinada resolvendo a equacéo de Kepler
a cada passo, definido como pardmetro de entrada no simulador, dados um estado inicial
e um intervalo de tempo. Resolvendo o problema inverso de posicionamento de um
satélite, é possivel determinar os elementos keplerianos da orbita. Utilizando a equagéo
de Kepler obtém-se os elementos propagados para o intervalo de tempo considerado como
entrada para a simulacdo. A partir dos novos elementos keplerianos, é possivel obter o
estado propagado resolvendo o problema direto de posicionamento de um satélite
(ROCCO, 2013). Um esquema ilustrando a dindmica do movimento orbital implementada
no STRS é apresentada na Figura 4.2.
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Figura 4.2. Modelagem matemética da dindmica do movimento orbital.
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4.2. O modelo GMM-2B

No periodo anterior ao langamento das missdes Mariner 9 e Viking Orbiter pouco se sabia
sobre 0 campo gravitacional de Marte, sendo o conhecimento limitado a uma estimativa
do valor da constante gravitacional universal e do achatamento do planeta. Tais missdes
contribuiram com o desenvolvimento de modelos com baixa precisao para a solugao dos
harmonicos esféricos do potencial gravitacional, mas serviram como impulso inicial para
a investigacdo do assunto, além de importante ajuda para o desenvolvimento dos precisos
modelos que temos atualmente. A partir dos resultados obtidos pela missdo Mars Global
Surveyor, foi elaborado por Lemoine et al. (2001) o modelo GMM-2B, que é uma
representacdo dos harménicos esféricos devido & gravidade planetaria baseada no
potencial gravitacional do corpo celeste, dado pela Equacdo (4.1), que representa o

potencial gravitacional de Marte U, modelado em harménicos esféricos (KAULA,1966).

n

- n
Z (%) (Cpm coOsmA +S,,,, senmA)P,,,,(sen¢p)  (4.1)

n=2m=0

Ulr,A¢p)=—+

RS
REES

em que u (= GM) é a constante gravitacional, a, é o raio equatorial, P, sdo os
polindmios de Legendre associados normalizados de grau n e ordem m, r € a coordenada
radial fixa no corpo, ¢ € a latitude e A é a longitude, e C,,, € S,,, S30 os coeficientes

normalizados da expansdo dos harménicos esféricos.

A saida calculada pelo modelo fornece as componentes x, y e z para a aceleracdo da
gravidade a cada instante de tempo ao longo da Orbita de um satélite artificial. Neste

modelo € possivel considerar os harmonicos esféricos até grau e ordem 80. Por uma
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comparacdo entre a aceleragdo da gravidade de um campo central e a aceleragédo
gravitacional fornecida pelo modelo GMM-2B, obtém-se o incremento de velocidade
perturbador sobre o satélite, sendo possivel, por meio do problema inverso, a obtengdo
dos elementos keplerianos que caracterizam a 6rbita de um do satélite artificial, a fim de

que seja feita uma andlise do movimento orbital.

4.3. Potencial gravitacional de Fobos e Deimos

O campo gravitacional de Fobos e Deimos ndo pode ser considerado central, j& que as
luas ndo sdo esféricas, assemelhando-se mais ao formato de um asteroide irregular.
Assim, neste trabalho considera-se um campo gravitacional ndo central gerado por Fobos
e Deimos, obtido por meio de um modelo poliedral para a distribuicdo de massa do

satélite, associado ao modelo de concentra¢des de massa.

4.3.1. Modelo poliedral

Baseado no modelo apresentado por Werner (1994), o modelo poliedral utilizado para
definir a irregularidade no formato de Fobos e Deimos tem por base dividir o corpo da
lua em tetraedros e calcular o potencial de cada tetraedro separadamente. O potencial total

de todo o poliedro é dado pelo somatoria do potencial de cada tetraedro.

A partir de leituras de tabelas fornecidas pela NASA (GASKELL, 2011), contendo as
coordenadas de cada poliedro que forma o corpo, foi desenvolvido um modelo que junta
cada um dos poliedros da tabela, descrevendo o formato irregular da lua.

4.3.2. Modelo das concentracdes de massas

Associado ao método poliedral que define o formato do corpo, é utilizado o modelo das
concentracdes de massas, que define a distribui¢do ndo uniforme de massa do corpo. O
método das concentra¢fes de massas consiste, basicamente, em determinar a massa de
cada tetraedro, proporcional ao seu volume, alocada no centroide do tetraedro. Com as
posicdes de cada concentracdo de massa € possivel calcular o potencial gravitacional
gerado por cada concentracédo, e o somatorio do potencial gerado por cada concentragdo
fornece o potencial gravitacional gerado pela lua. Dessa forma é possivel obter o potencial
gravitacional quando considerada a irregularidade no formato e na distribuicdo de massa
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dos corpos. Ou seja, com as posi¢oes de cada concentracao de massa foi possivel calcular
0 potencial gravitacional gerado por cada concentracdo ao longo de toda trajetoria do
veiculo espacial nas proximidades dos satélites de Marte. O somatério do potencial
gerado por todas as concentracGes de massa fornece o potencial gravitacional gerado
pelas luas no ponto que o veiculo se encontra. A comparacao do potencial gravitacional
de campo central, considerando uma massa igual a massa de Fobos ou Deimos, e 0
potencial gravitacional ndo central, obtido por meio do modelo poliedral associado ao
modelo de concentracGes de massa, fornece a perturbacdo gravitacional que o veiculo

espacial esta submetido devido a néo esfericidade de Fobos e Deimos.

O modelo matematico, bem como as equacGes que definem a metodologia utilizada para
o célculo do potencial gravitacional de Fobos e Deimos, considerando a irregularidade no
formato e a distribuicdo ndo uniforme de massa, podem ser encontrados em Venditti
(2013) e Mota (2017).
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5 PERTURBACOES ORBITAIS NA VIZINHANCA DE MARTE, FOBOS E
DEIMOS
O presente capitulo objetiva estudar e analisar as forcas perturbadoras capazes de alterar
os elementos orbitais de um satélite artificial, realizando trajetorias orbitais proximo a
Marte, Fobos e Deimos. As perturbacGes propostas para estudo sdo o potencial
gravitacional do corpo central (Marte, Fobos ou Deimos), a presséo de radiacdo solar e a
atracdo gravitacional do Sol e dos terceiros corpos (Fobos e Deimos, para o caso do
satélite estar proximo a Marte; Marte e Deimos, para o caso do satélite estar proximo a
Fobos; e Marte e Fobos, para o caso do satélite estar proximo a Deimos), modeladas

conforme descrito no Capitulo 4.

Para todos os casos estudados, foram variadas a altitude, a ascensdo reta do nodo
ascendente e a inclinacdo do satélite. Para o caso do satélite orbitando Marte, a altitude
foi variada entre 50 e 550 km, de 100 em 100 km, e para o caso de Fobos e Deimos as
altitudes foram variadas entre 5 e 55 km, de 10 em 10 km. Para todos os casos estudados,
a ascensdo reta do nodo ascendente foi variada entre 0 e 180°, de 30 em 30 graus, € a

inclinacéo entre 0 e 90°, também de 30 em 30 graus.

E valido salientar que as perturbagdes sio apresentadas e estudadas isoladamente, porém
todas sdo consideradas simultaneamente. Devido a dificuldade em manter um satélite
artificial orbitando os satélites naturais de Marte, para o estudo das perturbacdes na regido
préxima a superficie de Fobos e Deimos, todas as perturbacdes foram calculadas, mas
nesta situacdo, apenas para fins de mapeamento das perturbag6es, optou-se por ndo inseri-
las na dindmica do sistema. Ou seja, a magnitude de cada perturbacéo € calculada, mas o
satélite ndo sofre a influéncia da mesma pois neste estudo objetiva-se apenas avaliar a
magnitude das perturbacdes em funcéo da posicdo. Desta forma é possivel que o satélite
artificial realize uma volta completa em torno da lua, 0 que ndo acontece quando s&o

consideradas todas as perturbacdes atuando simultaneamente.

Os resultado obtidos para o somatério do incremento de velocidade perturbador, para um
tempo de simulacdo de uma orbita ao redor do corpo central, estdo apresentados nas
Figuras 5.1 a 5.15. Para a organizacao dos resultados foi utilizada uma escala de cores,
em que cada grupo de cor (azul, vermelha, verde e rosa) apresenta os resultados para
determinado valor de inclinacdo (0° 30°, 60° e 90°). Para cada valor de inclinacdo foi

variada a cor em funcdo da altitude do satélite, em que a cor mais clara representa o
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satélite posicionado na altitude mais proxima do corpo perturbador, e a mais escura

representa o satélite posicionado na altitude mais afastada do corpo perturbador.

Figura 5.1. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido ao potencial
gravitacional de Marte (satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.2. Somatorio do incremento de velocidade perturbador devido a atracéo gravitacional
de Fobos (satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.3. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido a atragdo gravitacional
de Deimos (satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.4. Somatorio do incremento de velocidade perturbador devido a atracéo gravitacional
do Sol (satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.5. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido a pressao de radiacao

Incremento de velocidade (m/s)

A. R. N. ascendente (graus)

a1
/

4.5

i
/

solar (satélite ao redor de Marte).

x10™"

100

40
Inclinagdo (graus)

Figura 5.6. Somatorio do incremento de velocidade perturbador devido a atracéo gravitacional
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Figura 5.7. Somatoério do incremento de velocidade perturbador devido ao potencial
gravitacional de Fobos (satélite ao redor de Fobos).
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Figura 5.8. Somatorio do incremento de velocidade perturbador devido a atracéo gravitacional
de Deimos (satélite ao redor de Fobos).
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Figura 5.9. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido a atracdo gravitacional
do Sol (satélite ao redor de Fobos).
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Figura 5.10. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido a pressdo de radiacdo
solar.
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Figura5.11. Somatério do incremento de velocidade perturbador devido a atragdo gravitacional
de Marte (satélite ao redor de Deimos).
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Figura5.12. Somatdrio do incremento de velocidade perturbador devido a atracao gravitacional
de Fobos (satélite ao redor de Deimos).
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Figura 5.13. Somatdrio do incremento de velocidade perturbador devido ao potencial
gravitacional de Deimos (satélite ao redor de Deimos).
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Figura 5.14. Somatdrio do incremento de velocidade perturbador devido a atragdo gravitacional
do Sol (satélite ao redor de Deimos).
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Figura 5.15. Somatorio do incremento de velocidade perturbador devido a pressao de radiacao
solar.
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E possivel observar uma intensa influéncia do potencial gravitacional de Marte (Figura
5.1), mesmo quando o satélite artificial se encontra na vizinhanga de Fobos ou Deimos
(Figuras 5.6 e 5.11). Sendo assim, fica clara a dificuldade de manter um veiculo espacial

orbitando cada uma das luas.

Com a variacdo da ascensdo e da inclinacdo para cada altitude, nota-se a existéncia de
Orbitas mais e menos perturbadas. Como aqui foi simulado para o tempo de simulagéo de
uma Orbita ao redor do corpo central, para uma missao real a diferenca de perturbacao
total entre cada Grbita se intensifica, ja que o satélite permanece mais tempo em orbita e,
consequentemente, mais tempo sob influéncia das perturbagdes, tornando necessaria tal
analise. Pode-se notar que quando o satélite artificial apresenta inclinacdo 0 graus, existe
pouca variacao do incremento de velocidade perturbador sobre o satélite em funcdo da
variacdo da ascensdo reta do nodo ascendente. Conforme s&o assumidos valores mais
altos para a inclinagéo do satélite essa variagdo vai se tornando mais acentuada, sendo a
inclinacdo de 90° a que apresenta maior variagdo de incremento de velocidade perturbador

em funcéo da ascensdo reta do nodo ascendente.

De acordo os resultados obtidos, ignorando a perturbacéo devido a atragdo gravitacional
de Marte, a pressao de radiacdo solar é a forga que exerce maior perturbagdo sobre o

satélite. Porém, é importante ressaltar que nos resultados das Figuras 5.1 a 5.15 séo
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apresentados o somatorio do incremento de velocidade perturbador sobre o satélite. Ja as
Figuras 5.16 a 5.20 apresentam os incrementos de velocidade perturbadores, para cada
perturbacdo considerada, a cada instante de tempo, para o caso mais perturbado do satélite
artificial em torno de Marte (h =50 km, i = 90°, O = 180°).

Figura 5.16. Incremento de velocidade perturbador devido ao potencial gravitacional de Marte
(satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.17. Incremento de velocidade perturbador devido a atracdo gravitacional de Fobos
(satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.18. Incremento de velocidade perturbador devido a atracdo gravitacional de Deimos
(satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.19. Incremento de velocidade perturbador devido a atragdo gravitacional do Sol
(satélite ao redor de Marte).
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Figura 5.20. Incremento de velocidade perturbador devido a presséo de radiacéo solar (satélite
ao redor de Marte).
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Para o caso da perturbacdo devido a pressdo de radiacdo solar, o satélite ndo sofre
influéncia dessa perturbacdo durante todo o tempo, por passar por regides de sombra, ou
seja, regides em que o satélite ndo € atingido pela radiacdo solar por estar atras de algum
dos corpos envolvidos no sistema, como pode ser visto na Figura 5.20, que apresenta
intervalos em que a resultante € nula. Sendo assim, nota-se que o satélite sofre uma
perturbacdo devido a pressdo de radiacdo solar significativamente mais intensa que as
demais (com excecdo do potencial gravitacional de Marte) a cada instante de tempo. Tal
resultado pode ser visto comparando a Figura 5.5 com as Figuras 5.1 a 5.4 e a Figura 5.20

com as Figuras 5.16 a 5.19.

De posse do mapeamento da magnitude da perturbagdo em funcéo da altitude e do plano
orbital escolhido, é possivel escolher drbitas menos perturbadas visando auxiliar na
analise de missdo de um veiculo espacial que objetive descrever trajetorias nas
proximidades de Marte, Fobos ou Deimos. As magnitudes das perturbac6es para 0s casos
de orbitas mais e menos perturbadas devido ao potencial gravitacional de Marte, dentre
0s casos estudados, para as situa¢fes em que o satélite realiza uma trajetdria ao redor de
Marte em torno de 50 km de altitude, de Fobos em torno de 55 km de altitude e de Deimos

em torno de 55 km de altitude estao apresentadas nas Tabelas 5.1 a 5.3.
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Tabela 5.1 — Incremento de velocidade perturbador sobre um satélite em trajetéria ao redor de

Marte.

Potencial gravitacional de Marte (m/s)

Potencial gravitacional de Fobos (m/s)

Potencial gravitacional de Deimos (m/s)
Potencial gravitacional do Sol (m/s)

Presséo de radiagéo solar (m/s)

Orbita mais perturbada
(h =50 km, i = 90°,
0 = 180°)
43,63978
3,60x10°
2,90 x1077
5,46 x10*

2,36 x10*

Orbita menos perturbada
(h=50km,i=30°0=
120°)

26,42145
3,56 x10°
2,63 x107
5,64 x10*

2,33 x10*

Tabela 5.2 — Incremento de velocidade perturbador sobre um satélite em trajetéria ao redor de

Fobos.
Orbita mais perturbada Orbita menos perturbada
(h=55km,i=0°, (h =55km, i =90°,
2 =109 0 =120°
Potencial gravitacional de Marte (m/s) 627.6908 516,0881
Potencial gravitacional de Fobos (m/s) 9,9224 x 10° 1,2913 x 10
Potencial gravitacional de Deimos (m/s) 1,38 x 107 1,00 x 107
Potencial gravitacional do Sol (m/s) 1,33 x 10 1,01 x 10%
Pressdo de radiag8o solar (m/s) 3,413 x 103 3,406 x 10

Tabela 5.3 — Incremento de velocidade perturbador sobre um satélite em trajetéria ao redor de

Deimos.

Potencial gravitacional de Marte (m/s)
Potencial gravitacional de Fobos (m/s)
Potencial gravitacional de Deimos (m/s)
Potencial gravitacional do Sol (m/s)

Pressdo de radiacdo solar (m/s)

Orbita mais perturbada
(h=55km,i=0°,
0 = 180°)
83,02024
4,04 x 10
4,433188
2,76 x 10
7,49 x 103

Orbita menos perturbada
(h=55km,i=90°,
0 =120°)
68,06239
4,04 x 10
4,448502
2,1x10*

7,525 x 1073
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Para os trés casos estudados, ou seja, para o satélite ao redor de Marte, com altitude em
torno de 50 km, para o satélite na vizinhanc¢a de Fobos e para o satélite na vizinhanga de
Deimos, com altitudes em torno de 55 km, sdo encontradas Orbitas mais e menos
perturbadas pelas forgas consideradas, em fungéo da variacéo da inclinacdo e da ascensao
reta do nodo ascendente. Para o caso do satélite artificial realizando orbitas ao redor de
Marte, a Orbita mais perturbada tem as condicGes iniciais de inclinagdo 90° e ascensdo
reta do nodo ascendente 180° e a 6rbita menos perturbada tem as condic@es iniciais de
inclinacdo 30° e ascensao reta do nodo ascendente 120°. Para o caso do satélite artificial
realizando trajetorias na vizinhanca de Fobos, a orbita mais perturbada tem as condicdes
iniciais de inclinagdo 0° e ascensao reta do nodo ascendente 0° e a 6rbita menos perturbada
tem as condicdes iniciais de inclinacdo 90° e ascensdo reta do nodo ascendente 120°. J&
para o caso do satélite artificial realizando trajetorias na vizinhanca de Fobos, a Orbita
mais perturbada tem as condicGes iniciais de inclinacdo 0° e ascensdo reta do nodo
ascendente 180° e a drbita menos perturbada tem as condices iniciais de inclinagdo 90°

e ascensao reta do nodo ascendente 120°.

5.1. Forca perturbadora sobre o satélite artificial devido ao potencial
gravitacional de Marte

Nesta secdo serda apresentado um estudo mais detalhado da perturbacdo devido ao
potencial gravitacional de Marte sobre a 6rbita de um veiculo espacial, como apresentado
em (GONGCALVES, 2016b). Foram realizadas simula¢Ges com o periodo de uma orbita
ao redor da superficie do planeta, variando a altitude, a inclinacéo e a ascensdo reta do
nodo ascendente do satélite. Para cada altitude simulada foram variados os valores de
inclinacdo entre 0 e 90° de 10 em 10 graus, e ascenséo reta do nodo ascendente de O a
180°, também de 10 em 10 graus.

E interessante que esta analise seja feita desde uma altitude proxima a superficie de Marte
até depois da regido em que Deimos, o satélite mais distante de Marte, orbita, uma vez
que € esta a regido de interesse do presente trabalho. Nao é necessario (e nem viavel)
realizar pequenas variagOes na altitude do satéelite quando a Grbita estiver proximo a Fobos
e Deimos, ja que a diferenca entre os incrementos de velocidade perturbadores sobre o

satélite diminui em fungdo da altitude, sendo essa pequena variacdo em elevadas altitudes.
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Para definir a taxa de variacdo da altitude do satélite nas simulacdes, € apresentado na
Figura 5.21 o somatdrio do incremento de velocidade perturbador sobre o satélite durante
uma volta ao redor de Marte, com as mesmas condicdes iniciais da Mars Reconnaissance
Orbiter Telecommunications, exceto para o semi-eixo maior, que foi variado: e = 0,0091;
i =92,6%Q=-14,7% » = -78,8°.

Figura 5.21. Incremento de velocidade em funcéo da altitude.
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A Figura 5.22 apresenta a curva obtida pela equacio y = 40 exp™*/3%59 que pode ser
considerada como uma estimativa aproximada da equacéo do potencial gravitacional de
Marte em funcdo da altitude. Tal concluséo foi obtida observando que a curva da Figura
5.21 se assemelha a curva da fungio exponencial decrescente, dada por y = a e~?*, em

que a é o valor de y parax = 0 e b ataxa de decaimento da funcéo.

Assim, para uma variagdo na coordenada y de 5 em 5 unidades, encontramos as seguintes
altitudes: 50 km, 407,21 km, 877,43 km, 1433,51 km, 2114,1 km, 2991,53 km, 4228,2
km, 6342,3 km e 30056,8 km, que foram utilizadas para a realiza¢do do estudo proposto.
O resultado do somatdrio da forca perturbadora para cada altitude selecionada, em funcéo
da variacdo da inclinacdo e da ascensdo reta do nodo ascendente, é apresentado nas
Figuras 5.23 a 5.31.

Figura 5.23. Forga perturbadora para o satélite a 50 km de altitude.
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Figura 5.24. Forca perturbadora para o satélite a 407,21 km de altitude.
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Figura 5.25. Forca perturbadora para o satélite a 877,43 km de altitude.
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Figura 5.26. Forca perturbadora para o satélite a 1433,51 km de altitude.
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Figura 5.27. Forca perturbadora para o satélite a 2114,1 km de altitude.
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Figura 5.28. Forca perturbadora para o satélite a 2991,53 km de altitude.
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Figura 5.29. Forca perturbadora para o satélite a 4228,2 km de altitude.
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Figura 5.30. Forca perturbadora para o satélite a 6342,3 km de altitude.
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Figura 5.31. Forca perturbadora para o satélite a 30056,8 km de altitude.
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A partir das Figuras 5.23 a 5.31 ¢ possivel ver que a forca perturbadora sobre o satélite
devido ao potencial gravitacional de Marte varia em fungéo da variacdo da inclinagéo e
da ascensdo reta do nodo ascendente. E possivel perceber que com o aumento da altitude

do satélite, além da intensidade do potencial perturbador diminuir, a diferenga entre a
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magnitude das perturbacdes maxima e minima, e a variacdo da perturbacdo para um valor
fixo de inclinagdo com ascensdo reta do nodo ascendente também diminuem. Para todas
as altitudes estudadas as 6rbitas com inclina¢do 90° foram sempre as mais perturbadas, e
as Orbitas com inclinacdo 40° sempre as menos perturbadas pelo potencial gravitacional
de Marte.

5.1.1. Analise da contribuicao de cada termo da expansdo dos harménicos esféricos

Para um estudo do potencial gravitacional de Marte mais detalhado em funcéo da altitude,
foi selecionado dentre todos os casos estudados no inicio do presente capitulo, o caso
mais perturbado, que é o caso de altitude 50 km da superficie de Marte, inclinagdo 90° e
ascensdo reta do nodo ascendente 180°, como visto na Tabela 5.1. As simulac¢des foram
feitas com o periodo de uma 6rbita ao redor da superficie de Marte, em que foi analisada

a contribuicdo de cada harménico esférico individualmente.

Para obter a contribuicdo de cada harmdénico, primeiramente o incremento de velocidade
sobre o satélite referente ao somatorio dos termos foi comparado com o incremento de
velocidade referente ao termo 1 dos harmonicos esféricos, que seria 0 caso ndo
perturbado, que representa 0 movimento kepleriano do satélite. Por exemplo, para o caso
do décimo harmbnico esférico, o incremento de velocidade sobre o satélite referente a
todos os termos de 1 a 10 (ou seja, 0 somatério) foi comparado com o incremento de
velocidade referente ao primeiro termo dos harmdnicos esféricos. Esse procedimento é

feito para todos os harménicos esféricos, de 2 a 80.

Finalmente, para obter a contribui¢o individual de cada termo, e ndo o somatdrio, é feita
a diferenga entre os dois incrementos de velocidade perturbadores (N +1) — N.
Novamente exemplificando, para o décimo harménico esférico, é obtida primeiramente a
contribuicdo do somatdrio de todos os termos de 1 a 10 e para 0 nono harménico esféricos,
é obtida a contribuicio do somatério de todos os termos de 1 a 9. E obtida a contribuicéo
do décimo termo individualmente fazendo a diferenca entre todos os termos de 1 a 10 e
todos os termos de 1 a 9. Esse procedimento também ¢é repetido para todos os harmoénicos
esféricos, de 2 a 80, cujos resultados para as componentes x, y e z do vetor incremento

de velocidade perturbador estdo apresentados nas Figuras 5.32 a 5.34.
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Figura 5.32. Incremento de velocidade perturbador para cada termo da expansdo dos
harmdnicos esféricos (eixo X).
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Figura 5.33. Incremento de velocidade perturbador para cada termo da expansdo dos
harmdnicos esféricos (eixo y).
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Figura 5.34. Incremento de velocidade perturbador para cada termo da expansdo dos
harmdnicos esféricos (eixo z).
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A partir das Figuras 5.32 a 5.34 é possivel perceber em todas as coordenadas a
predominancia dos harménicos esféricos de grau e ordem 2, como observado para 0
estudo do caso lunar em Gongalves et al. (2016a), porém com uma relevancia mais
significativa quando comparado aos outros harménicos esféricos. Tais resultados estdo
de acordo com os resultados apresentados por Lemoine et al. (2001). Observa-se que 0s
valores dos termos ndo decrescerem conforme o aumento do valor do grau e ordem, o que
significa que um termo de ordem mais elevada pode fornecer uma contribuicdo maior
para o incremento de velocidade do satélite que o anterior. Sendo assim, é necessario
sempre utilizar a maxima precisdo do modelo utilizado para o potencial gravitacional de
Marte.

Termos negativos aparecem nas Figuras 5.32 a 5.34, o que significa que a adigdo deste
termo no potencial gravitacional de Marte diminui a perturbacdo sofrida pelo veiculo
espacial, reduzindo assim a variacdo de velocidade requerida para manutencao da oOrbita
kepleriana. Existe significativa diferenga entre as magnitudes dos incrementos de
velocidade perturbadores em cada componente do vetor. Essa diferenga diminui com o
aumento da altitude do satélite, e para ilustrar, as magnitudes das trés componentes x, y,

e z para 0 harmonico esférico de grau e ordem 2 sdo apresentadas na Tabela 5.4.
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Tabela 5.4 — Componentes x, y e z do incremento de velocidade perturbador para grau e ordem
2 dos harmonicos esféricos.

Altitude Eixo x Eixoy Eixo z

50 km 5,61 m/s 28,06 m/s 32,64 m/s
407,21 km 4,97 m/s 21,80 m/s 25,46 m/s
877,43 km 4,27 m/s 15,97 m/s 18,97 m/s
1433,51 km 2,76 m/s 11,92 m/s 14,06 m/s
2114,10 km 2,29 m/s 8,53 m/s 10,13 m/s
2991,53 km 1,85 m/s 5,74 m/s 6,94 m/s
4228,20 km 1,47 m/s 3,56 m/s 4,52 m/s
6342,30 km 1,06 m/s 1,70 m/s 2,43 mls
30056,80 km 0,06 m/s 0,06 m/s 0,11 m/s

Nas Figuras 5.36 a 5.38 sdo apresentadas as componentes x, y e z e a resultante do
incremento de velocidade perturbador resultante sobre o satélite, onde € possivel ver o
comportamento variante , 0 que justifica a oscilacdo da contribuicdo de cada um dos
termos da solucdo da expansdo do potencial gravitacional de Marte em harmoénicos
esféricos. Pode-se observar que existe perturbacdo devido ao potencial gravitacional de
Marte nos trés eixos coordenados. Sendo assim, caso seja necessaria corre¢do utilizando
um sistema de controle, é necessario que 0 mesmo atue no trés eixos. Os picos de
perturbacdo apresentados nas Figuras 5.36 a 5.38 representamos os instantes de maior

perturbacgdo sobre o satelite artificial.
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Figura 5.37. Incremento de velocidade perturbador sobre o satélite (eixo z).
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Figura 5.38. Incremento de velocidade perturbador sobre o satélite (resultante).
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Outra opc¢éo para considerar a distribuicdo ndo uniforme de massa de Marte, diferente
da utilizagdo do modelo apresentado por Lemoine et al. (2001) é utilizar a expanséao da
Equacdo (3.20). A expansdo da Equacdo 3.20 e as equacOes para os polindémios de
Legendre e para os polinbmios associados de Legendre (Equacgdes (3.21), (3.22) e
(3.23)), até n =10, podem ser encontradas no Apéndice B, e os valores dos

coeficientes dos harmdnicos esféricos de Marte, n = 80 no apéndice C.
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6 TRAJETORIAS NA VIZINHANCA DAS LUAS

O presente capitulo apresenta um estudo sobre a busca de possibilidades de drbitas
estaveis ao redor de Fobos e uma estratégia para manter o satélite artificial proximo a

superficie de Fobos ou Deimos por um longo periodo de tempo.

6.1. Trajetdrias na vizinhanca de Fobos

Trajetorias ao redor de Fobos representam um grande desafio ja que, por tratar-se de um
corpo de pequenas dimensdes (27 x 22 x 18 km), cujo raio médio é de pouco mais que
11,26 km e cuja massa € de 1,0659x10® kg, o campo gravitacional € muito ténue quando
comparado com o campo gravitacional de Marte cuja massa é de 6,4171x10% kg. Além
disso, a 6rbita de Fobos é muito proxima da superficie de Marte e apresenta os seguintes
elementos orbitais: semi-eixo maior de 9376 km, que representa apenas 2,76 raios do
planeta Marte; excentricidade 0,015; inclinacdo com relacdo ao equador de Marte de
1,093°; periodo orbital de 7 horas, 39 minutos e 12 segundos. Essas caracteristicas fazem
com que a regido de influéncia de Fobos esteja muito proxima da superficie, e em alguns
pontos até mesmo em seu interior. Assim, posicionar um veiculo espacial de modo a
descrever uma trajetoria ao redor de Fobos é uma tarefa de grande complexidade, pois as
trajetorias descritas pelo veiculo acabam por chocar-se com a superficie ou escapam da
sua atracdo gravitacional assumindo Orbitas hiperbolicas com relacdo a Fobos (e > 1).
No entanto, durante um curto intervalo de tempo é possivel que um veiculo descreva uma
trajetdria nas proximidades de Fobos, antes que o escape da atracdo gravitacional do

satélite ou o choque com sua superficie ocorram.

Dessa maneira, assim como apresentado em Rocco et al. (2016a), foram realizadas em
uma primeira fase simulag¢fes considerando vérias orbitas iniciais circulares em planos
orbitais diversos. Apesar disso, aqui serdo apresentados apenas trés casos que ilustram
trajetérias nas proximidades de Fobos com diferentes valores iniciais para 0 semi-eixo
maior a, inclinagdo orbital i e ascensédo reta do nodo ascendente £2. No primeiro caso,
cuja Orbita esta representada na Figura 6.1, considerou-se a =11 km, i = 45° e 2 = 30°.
No segundo caso, Figura 6.2, a = 12 km, i = 45° e £2 = 50°. No terceiro caso, Figura 6.3,
considerou-se a =13 km, i =70° e 2 =50° (Figura 6.3 e Figuras 6.12 a 6.15). Nesta fase
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do estudo fica evidente o efeito das perturbacGes e a impossibilidade de obter uma orbita

estavel ao redor de Fobos.

Figura 6.1. Caso 1. Figura 6.2. Caso 2.

Figura 6.3. Caso 3.

As Figuras 6.4 a 6.7 apresentam o comportamento do semi-eixo maior, excentricidade,
inclinacdo e altitude do satélite com relagdo a Fobos para o caso 1; as Figuras 6.8 a 6.11
apresentam o comportamento do semi-eixo maior, excentricidade, inclinacao e altitude
do satélite com relacdo a Fobos para o0 caso 2; e as Figuras 6.12 a 6.15 apresentam o
comportamento do semi-eixo maior, excentricidade, inclinagdo e altitude do satélite com

relacdo a Fobos para o caso 3.
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Figura 6.6. Caso 1: inclinacdo.
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Figura 6.7. Caso 1: altitude.
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A partir das Figuras 6.4, 6.5 e 6.6 é possivel verificar uma significativa variacdo na
oOrbita descrita devido a perturbacdo aplicada sobre o veiculo. Embora neste caso tenha
sido possivel descrever uma trajetdria ao redor de Fobos por um curto periodo de tempo,
o0 veiculo acabou por se chocar com a superficie, como ilustrado na Figura 6.7 que

apresenta a altitude do veiculo com relacdo a superficie de Fobos.
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Figura 6.8. Caso 2: semi-eixo maior.
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Figura 6.10. Caso 2: inclinagdo.

140

130 // N

120 /

~ 110 // \‘\

100 // S

90 //

80

70 real M
referénci

60 /

50 -~
40

Inclinacéo (graus

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000 18000
Tempo (s)

Figura 6.11. Caso 2: altitude.
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Para o0 caso 2, em que é considerado o semi-eixo maior inicial de 12 km, para a mesma
inclinacdo orbital de 45° do caso 1, mas agora com ascensao reta do nodo de 50° ao invés
de 30° percebe-se nitidamente um efeito ainda mais acentuado da perturbacdo. A
trajetoria sofreu uma significativa mudanca do plano orbital, com a inclinago variando
de maneira expressiva, 0 que evidencia o amplo efeito da atracdo gravitacional de Marte
que age de maneira a tirar o veiculo da diminuta atracdo gravitacional de Fobos. Porém,

neste caso 2 o chogue com a superficie do satélite ocorreu antes que o veiculo pudesse
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passar a descrever uma trajetoria de escape hiperbdlica com relacdo a Fobos, embora a

excentricidade tenha atingido valores significativos como ilustra a Figura 6.9.

Figura 6.12. Caso 3: semi-eixo maior.
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Figura 6.13. Caso 3: excentricidade.
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Figura 6.14. Caso 3: inclinagdo.
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Figura 6.15. Caso 3: altitude.
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O caso 3 considera semi-eixo maior de 13 km. Como a posicéo inicial do veiculo esta
mais afastada de Fobos do que nos casos anteriores, o efeito da perturbacdo gravitacional
de Marte torna-se ainda mais relevante fazendo com que a trajetoria torne-se cada vez
mais excéntrica até escapar da atracéo gravitacional de Fobos, como ilustrado nas Figuras
6.13 e 6.15. Neste caso o efeito perturbador gerado por Marte é tdo pronunciado que o

veiculo passaria a descrever uma trajetdria hiperbolica com relacdo a Fobos, bem antes
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de completar a0 menos uma volta ao redor do satélite, se a simulagdo continuasse por

mais tempo (optou-se por encerrar a simulagdo quando a excentricidade atingisse 0,95).

Para ilustrar o efeito perturbador do campo ndo central gerado por Fobos, as Figuras 6.16
e 6.17 apresentam a forca perturbadora para os casos 1 e 3, onde pode ser verificado na
Figura 6.16 o choque com a superficie (caso 1), e o0 escape da atracdo gravitacional de
Fobos na Figura 6.17 (caso 3). Pouco antes do choque a forga perturbadora assume
valores mais significativos devido a aproximagdo com a superficie de Fobos. O caso 2,
no momento do impacto com a superficie, apresentou comportamento semelhante ao caso
1, por este motivo o grafico com a forca perturbadora devido ao campo gravitacional de
Fobos foi omitido. J& no caso 3, em que ocorreu o escape, conforme a excentricidade da
Orbita aproxima-se de 1 e o veiculo espacial afasta-se de Fobos a forga perturbadora de
Marte passe a ser ainda mais relevante enquanto a perturbacédo devido a Fobos torna-se

menor a cada passo da simulacéo.

Figura 6.16. Perturbag&o devido a Fobos (caso 1).
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Figure 6.17. Perturbacgdo devido a Fobos (caso 3).
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Na segunda fase deste estudo, as simulagfes visaram mapear 0 campo gravitacional da
regido ao redor de Fobos. Para isso foram verificadas as magnitude das perturbacdes de
origem gravitacional ao longo de trajetdrias circulares hipotéticas ao redor de Fobos com
raios e inclinagdes constantes, para cada simulagéo, de valores que variaram de 11 km a
19 km e 0 a 90°. Entretanto, aqui serdo apresentados os resultados de trés simulacdes que
ilustram o0 mapeamento total feito neste estudo considerando os planos orbitais iniciais
dos casos 1 a 3 da fase anterior. Assim, na simulacdo 1 considerou-se raio de 11 km i =
45° e 2 = 30° (Figuras 6.18 a 6.21). Na simulagdo 2 raio de 12 km i = 45° e 2 = 50°
(Figuras 6.22 a 6.25). Na simulacgéo 3 considerou-se raio 13 km i = 70° e £2 = 50° (Figuras
6.26 a 6.29).

Nas Figuras 6.18, 6.22 e 6.26 o incremento de velocidade perturbador devido ao campo
ndo central de Fobos é apresentado para as trés simulacdes realizadas com valores
diferentes do raio e da inclinagdo. As Figuras 6.19, 6.23 e 6.27 mostram o incremento de
velocidade devido a perturbagdo gravitacional gerada por Marte. As Figuras 6.20, 6.24 e
6.28 exibem a contribuicdo do Sol na perturbacdo que um suposto veiculo seria submetido
nas proximidades de Fobos. Finalmente, as Figuras 6.21, 6.25 e 6.29 revelam o somatério
do incremento de velocidade total considerando todas as trés perturbacdes gravitacionais
anteriormente descritas, para uma hipotética trajetdria circular completa ao redor de

Fobos.
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Para cada uma das perturbacdes é calculado, a partir dos modelos desenvolvidos, o vetor
perturbacdo que atua sobre o satélite artificial. Ou seja, € inserido na dindmica, a cada
passo da simulagdo, o vetor referente a cada perturbagdo considerada. Apos isso, é feita
a soma vetorial de cada uma das perturbacdes e obtida a perturbacao resultante sobre o
satélite. Porém, para o estudo da magnitude das perturbacdes capazes de alterar a orbita
de um satélite artificial na vizinhanca de Marte e suas luas, é calculado o somatério das
perturbacgdes, a fim de extrair as caracteristicas das orbitas estudadas, possibilitando uma
comparacédo e analise de oOrbitas mais e menos perturbadas. Neste caso, 0 somatorio da
perturbacao € equivalente a integral da perturbacdo agindo no corpo durante o periodo
estudado. Entretanto, existem duas maneiras de obter o somatdrio das perturbagdes. Uma
delas é por meio da soma dos vetores das perturbacGes resultantes obtidos durante toda a
simulacdo. A outra € realizar o somatorio dos mddulos dos vetores de perturbacédo
resultante durante toda a perturbacdo. As Figuras 6.21, 6.25 e 6.29 apresentam somatério
dos modulos dos vetores de perturbacédo resultante durante toda a perturbacéo. Optou-se
por essa abordagem pois dessa forma é obtida a magnitude total do incremento de
velocidade necessario para corrigir a trajetéria caso fosse acionado o sistema de

propulséo.

Figura 6.18. Simulacéo 1: perturbacdo devido a Fobos.
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Pot. grav. de Marte: forga (N)

Atragdo grav. do Sol: forga (N)
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Figura 6.19. Simulacéo 1: perturbacdo devido a Marte.
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Figura 6.20. Simulagéo 1: perturbacéo devido ao Sol.
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Perturbacéo total: forca total (N)

Figura 6.21. Simulacdo 1: somatdrio das perturbacdes.
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Figura 6.22. Simulacdo 2: perturbacéo devido a Fobos.
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Pot. grav de Marte: forca (N)
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Figura 6.23. Simulacéo 2: perturbacdo devido a Marte.
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Figura 6.24. Simulacdo 2: perturbacao devido ao Sol.
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Perturbacéo total: forga total (N)
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Figura 6.25. Simulacdo 2: somatdrio das perturbacdes.
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Figura 6.26. Simulacdo 3: perturbacéo devido a Fobos.
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Pot. grav. de Marte: forga (N)

Atragédo gravitacional do Sol: forca (N)

Figura 6.27. Simulacéo 3: perturbacdo devido a Marte.
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Figura 6.28. Simulacéo 3: perturbacao devido ao Sol.
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Figura 6.29. Simulacdo 3: somatdrio das perturbacdes.

12000

10000 —

8000 /
6000 /

4000 /4/
2000

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000
Tempo (s)

Perturbacéo total: forga total (N)

Analisando os resultados apresentados nas Figuras 6.16 a 6.29 verifica-se que a principal
perturbacdo a que um veiculo estaria sujeito em trajetdria de aproximagao e/ou pouso em
Fobos seria a perturbacdo devido ao campo gravitacional de Marte cuja ordem de
grandeza da forca perturbadora € de 1 N. Diante da perturbacdo de Marte a forca
perturbadora devido a ndo esfericidade de Fobos passa a ter papel secundario, ja que a
ordem de grandeza é de apenas 6 x 10 N. A contribuicdo na perturbacio devido ao Sol
é ainda mais irrelevante, pois a ordem de grandeza da perturbacéo € de 2 x 107 N. Porém
é importante ressaltar que ndo se pode substituir o modelo de campo gravitacional ndo
central de Fobos por um modelo de campo central, pois isso certamente incorreria em
erros na trajetéria e principalmente na definicdo da regido de influéncia de Fobos, que
seguramente ndo € esférica. Esses erros poderiam se tornar relevantes em uma missdo
com o objetivo de pousar na superficie da lua. Por fim, as figuras que apresentam o
somatorio dos incrementos de velocidade devido as perturbagdes, atestam a necessidade
de mapear o campo gravitacional ao redor de Fobos visando encontrar trajetérias menos
perturbadas, ja que o somatorio pode ser interpretado como uma caracteristica da
trajetdria. A otimizacdo dessas trajetdrias com base no valor do somatorio é de

fundamental importancia na analise de missdes com destino a Fobos.

Sendo assim, uma alternativa para manter o satélite artificial proximo a Fobos €, na

verdade, colocar o satélite artificial em Orbita de Marte, porém com o mesmo periodo
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orbital e condices iniciais similares as da orbita de Fobos ao redor de Marte, como visto
na Figura 6.30, em que a linha vermelha representa a drbita de Fobos ao redor de Marte
e a linha verde representa a Orbita de Fobos ao redor de Marte. Para essa abordagem foi
utilizado um sistema de referéncia similar ao adotado em manobras de rendezvous e
docking. Os resultados para as simulages com tempo de 5 dias, 30 dias e 100 dias estdo
apresentados nas Figuras 6.31 a 6.51. Os desvios apresentados nas Figuras 6.33 a 6.35,
6.40 a 6.43 e 6.47 a 6.49 representam a diferenca entre a trajetdria de referéncia, que é
uma estimativa da trajetdria kepleriana que o satélite seguiria caso nao estivesse sujeito
as perturbacdes consideradas, e a trajetoria real, que é a trajetdria que o satélite descreve

quando perturbado pelas forgas consideradas.

Neste estudo estdo sendo consideradas, simultaneamente, a intensa atragdo do potencial
gravitacional de Marte, expandida em harménicos esféricos até grau e ordem 80 e o
potencial gravitacional ndo central de Fobos, utilizando o modelo dos poliedros. Os eixos
coordenados H-bar, R-bar e V-bar mostrados nas Figuras 6.31, 6.38 e 6.45 representam,
respectivamente as coordenadas na diregdo oposta ao momento angular, na diregédo do
centro do corpo central e na dire¢do do vetor velocidade (Fehse, 2003). Tal estudo pode

ser encontrado em Gongalves et al. (2016c) e Rocco et al. (2017c¢).

Figura 6.30. Fobos e o satélite artificial orbitando Marte.
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Figura 6.31. Trajetdria do satélite artificial na vizinhanca de Fobos (5 dias).
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Figura 6.32. Distancia entre Fobos e o satélite artificial (5 dias).
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Figura 6.33. Desvio no semi-eixo maior (5 dias).
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Figura 6.35. Desvio na inclinacdo (5 dias).
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Figura 6.37. Perturbacdo devido a Marte (5 dias).
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Figura 6.38. Trajetoria do satélite artificial na vizinhancga de Fobos (30 dias).
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Figura 6.39. Distancia entre Fobos e o satélite artificial (30 dias).
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Figura 6.40. Desvio no semi-eixo maior (30 dias).
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Figura 6.41. Desvio na excentricidade (30 dias).
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Figura 6.43. Perturbacdo devido a Fobos (30 dias).
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Figura 6.44. Perturbagdo devido a Marte (30 dias).
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Figura 6.45. Trajetdria do satélite artificial na vizinhanca de Fobos (100 dias).
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Figura 6.46. Distancia entre Fobos e o satélite artificial (100 dias).
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Figura 6.47. Desvio no semi-eixo maior (100 dias).
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Figura 6.49. Desvio na inclinagéo (100 dias).
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Figura 6.51. Perturbacdo devido a Marte (100 dias).
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Pode-se ver pelas Figuras 6.32, 6.39 e 6.46 que o satélite é inicialmente colocado bem
proximo a Fobos, porém sua posicdo € alterada com o passar do tempo e o satélite ndo
segue junto a O6rbita de Fobos para sempre. Isso ocorre pois Fobos e o satélite sdo
perturbados por Marte, porém o satélite também é perturbado por Fobos, 0 que causa uma
diferenca entre as posi¢des do satélite e da lua, fazendo com que os elementos orbitais
evoluam (Figuras 6.33 a 6.35, 6.40 a 6.42 e 6.47 a 6.49) e afastem o satélite de Fobos.

As forcas perturbadoras devido ao potencial gravitacional de Marte e Fobos séo
apresentada nas Figuras 6.36, 6.37, 6.43, 6.44, 6.50 e 6.51, onde é possivel ver a
significativa diferenca entre a magnitude dessas forgas. A perturbacgéo devido ao potencial
gravitacional de Fobos, além de menos intensa, ao contréario da perturbacdo devido ao
potencial gravitacional de Marte, sofre significativa variagdo de intensidade conforme
ocorre a variacdo de altitude do satélite com relacdo a Fobos, que é cada vez mais
influenciado por Marte.

Esta alternativa mantém o satélite proximo a Fobos por algum tempo, que pode ser
suficiente para a realizacdo de experimentos cientificos, captura de imagens ou estudos
especificos. Outra alternativa para manter o satélite perto de Fobos é a utilizacdo de um
sistema de controle, que, neste caso, controla os elementos orbitais do satélite

simultaneamente e pelo tempo necessario para a realiza¢do da missao.
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Assim, nesta simulagdo foi considerado que ap6s 12 horas do inicio da simulacdo o
sistema de controle foi acionado de modo que a forca propulsiva cancela, na medida do
possivel, a forca perturbadora. Dessa maneira a magnitude do empuxo se aproxima da
magnitude da forca perturbadora mas na direcdo oposta. Apds 24 horas do inicio da
simulacdo o sistema de controle foi desligado permitindo que os elementos orbitais do
veiculo evoluissem em funcdo da perturbacdo aplicada. A distancia entre o satélite e
Fobos, a forca perturbadora devido ao potencial gravitacional de Marte e de Fobos, 0s
desvios nos elementos orbitais e 0 empuxo aplicado sobre o satélite séo apresentados nas
Figuras 6.52 a 6.58.

Figura 6.52. Distancia entre o satélite artificial e Fobos (manobra de corre¢éo).
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Figura 6.53. Perturbacdo devido a Marte (manobra de correcdo).
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A partir da Figura 6.52 € possivel observar que o sistema de controle manteve o satélite
orbitando Fobos durante todo o tempo de simulagéo, corrigindo os efeitos perturbativos
que dificultam manter uma érbita estavel por um longo periodo de tempo. A Figura 6.58
apresenta a magnitude e 0 momento em que 0 empuxo € aplicado sobre o satélite para

corrigir as perturbagbes. Nas Figuras 6.55 a 6.57 sdo apresentados os desvios nos



elementos orbitais que caracterizam a Orbita do satélite, que sdo minimizados durante o

intervalo de tempo em que os propulsores estdo ligados.

6.2.  Trajetdrias na vizinhanca de Deimos

Embora menor e mais distante de Marte quando comparado a Fobos, Deimos foi a
primeira das duas luas de Marte descoberta. Assim como para Fobos, a proximidade entre
Marte e Deimos, e a diferenca significativa entre suas massas, o planeta exerce uma forte
influéncia na trajetdria de um satélite artificial na vizinhanga de Deimos. A massa de
Deimos é de aproximadamente 1,8x10%° kg, e orbita Marte com semi-eixo maior de

aproximadamente 23 463,2 km, em uma Orbita quase circular de excentricidade 0,00033.

Sendo assim, seguindo o estudo apresentado para Fobos, também sdo apresentados aqui
os resultados obtidos aplicando a estratégia para manter o satélite préximo a Deimos por
um longo periodo de tempo, mesmo quando a intensa atracdo gravitacional de Marte é
considerada. Também ¢é apresentado um estudo da magnitude das principais forcas
perturbadoras capazes de alterar o movimento orbital de um satélite artificial na
vizinhanga de Deimos, bem como uma analise do comportamento dos elementos orbitais
do satélite artificial quando perturbado por tais forcas. Tal estudo também pode ser

encontrado em Gongalves et al. 2017a.

Nas Figuras 6.60 a 6.62 é possivel ver que o satélite permanece muito perto de Deimos,
mas ao longo do tempo esté se afastando. Assim como para o caso da estratégia aplicada
para manter o satélite artificial proximo a Fobos, isso ocorre porque Deimos e o satélite
sdo perturbados por Marte, mas o satélite também é perturbado por Deimos. Devido a
esta perturbacdo de Deimos, o satélite deixa de ter os elementos keplerianos similares
para a lua. Portanto, o distdrbio devido a Marte, somado ao disturbio devido a Deimos,

faz com que a disténcia entre o satélite e Deimos aumente ao longo do tempo.
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Figura 6.59. Orbitas do satélite e de Deimos em torno de Marte.

Figura 6.60. Trajetdria do satélite na vizinhanga de Deimos (5 dias).
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Figura 6.61. Trajetdria do satélite na vizinhanca de Deimos (30 dias).
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Figura 6.62. Trajetoria do satélite na vizinhanca de Deimos (100 dias).
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Nas Figuras 6.63 a 6.65 sdo apresentados os elementos keplerianos que caracterizam a

Orbita do satélite artificial, apenas para o caso de simulagéo de 100 dias.
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Figura 6.63. Desvio no semi-eixo maior (100 dias).
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Figura 6.65. Desvio na inclinagéo (100 dias).
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As Figuras 6.63 e 6.65 mostram que 0 desvio no eixo semi-maior e a inclinagcdo foram
mais pronunciados no inicio da simulacdo, quando o satélite estava mais perto de Deimos.
Devido ao efeito dos disturbios, a medida que o satélite se afasta de Deimos, o desvio na
excentricidade aumenta. Vale ressaltar que os desvios apresentados séo a Orbita do satélite

em torno de Marte, seguindo a abordagem proposta.

As Figuras 6.66 a 6.72 mostram o incremento de velocidade de perturbacdo devido a
Deimos, Marte, a perturbacdo total e a distancia entre a nave espacial e Deimos para o
tempo de simulagéo de 5 e 30 dias e as Figuras 6.74 a 6.78 mostram o incremento de
velocidade perturbador devido a Deimos, Marte, Sol, o disturbio total na nave espacial e

a distancia entre o satélite e Deimos para o tempo de simulacdo de 100 dias.
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Figura 6.66. Perturbacdo devido a Deimos (5 dias).

Figura 6.67. Perturbacdo devido a Marte (5 dias).
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Figura 6.70. Perturbagdo devido a Deimos (30 dias).
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Figura 6.71. Perturbacdo devido a Marte (30 dias).
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Figura 6.72. Distancia entre o satélite artificial e Deimos (30 dias).
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Figura 6.73. Perturbacdo devido a Deimos (100 dias).
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Figura 6.74. Perturbac&o devido & Marte (100 dias).
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Figura 6.75. Perturbacdo devido ao Sol (100 dias).
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Figura 6.76. Distancia entre o satélite artificial e Deimos (100 dias).
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Pelas Figuras 6.73 a 6.75 ¢é nota-se diferenga na magnitude da perturbacdo devido ao
potencial gravitacional dos corpos estudados. Mesmo com massa significativamente
maior, no caso das condicdes iniciais estudadas, Marte exerce menos influéncia do que
Deimos. No entanto, essa diferenca ndo é suficiente para manter a nave espacial orbitando

Deimos indefinidamente, e a soma dos disturbios faz com que os elementos orbitais
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evoluam ao longo do tempo e a espaconave distancie-se da lua, como se vé nas Figuras
6.76 e 6.72. O comportamento oscilatério do potencial gravitacional de Marte (Figuras
6.67,6.71 e 6.74) também é notével. Isso ocorre porque sao considerados valores altos de
grau e ordem na expansdo dos harmdnicos esféricos do planeta. Quando as Figuras 6.73
e 6.76 (e as figuras relativas para o caso de 5 e 30 dias) sdo comparadas, é possivel
observar que existem picos de maior perturbacdo devido ao potencial gravitacional de
Deimos. Isto ocorre devido ao fato de que ha momentos de aproximacéo entre a nave

espacial e Deimos.
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7 MANOBRAS ORBITAIS

O interesse no Sistema de Marte e seus satélites é atualmente significativo, com uma série
de missGes planejadas, seja tanto para o envio de robds quanto para o envio de pessoas.
Até a presente data, apenas a missdo japonesa Martian Moon eXploration (MMX) esté
programada para visitar Fobos e/ou Deimos, cujo langamento esta previsto para 2024.
Porém, antes desta data outras missdes estdo agendadas para visitar Marte. Estas missoes
poderiam, por exemplo, acomodar um pequeno satélite que objetive uma missao
secundéria visando as luas e obtenha informagdes e imagens importantes, a partir de um

baixo custo e risco.

Esta situacdo motivou o estudo a seguir, que apresenta uma possibilidade de manobra que
permite que o satélite visite Fobos e Deimos em uma cadéncia regular, a partir de uma
Orbita estavel e ciclica. O impulso aplicado sobre o satélite para a realizacdo da manobra
é calculado a partir da solucdo do problema de Lambert. Um estudo similar pode ser
encontrado em Sabitbek e Gunter (2017), que analisaram 0 movimento ressonante entre

Marte, Fobos e Deimos, sugerindo possibilidades de manobras

Para testar e avaliar o modelo desenvolvido para se obter a solugédo do TPBVP foi feito o
calculo de uma manobra 6tima que transfere o satélite de uma oOrbita em torno de Marte
para uma Orbita proximo a Fobos. A partir da solucdo foi obtido o incremento de
velocidade necessario para a realizacdo da manobra de transferéncia. Foram selecionadas
como condicéo inicial e final as 6rbitas menos perturbadas da altitude de 400 km da

superficie de Marte e 30 km da superficie de Fobos, obtidas no Capitulo 5.

Sendo assim, utilizando o problema de Lambert foi feito um célculo que idealiza uma
manobra bi-impulsiva em relagdo ao consumo de combustivel, a partir da selecdo da

manobra com incremento minimo de velocidade (Tabela 7.1).
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Tabela 7.1. Incremento de velocidade aplicado sobre o satélite para executar a manobra.

Primeiro impulso (m/s)  Segundo impulso (m/s)

[160.903783772091, [160.903783772091,
953.113815596214, 953.113815596214,

-531.327839346932] -531.327839346932]

O impulso calculado usando o problema de Lambert foi inserido como parametro de
entrada no STRS para realizar a manobra de transferéncia que conecta a 6rbita inicial do
satélite em torno de Marte até a orbita final perto de Fobos, como pode ser visto na Figura
7.1.

Figura 7.1. Manobra de transferéncia

Foi considerada aqui uma manobra impulsiva, que €, na verdade, uma idealiza¢do, ja que
é considerada uma mudangca instantanea na velocidade e, dessa forma, a capacidade dos

propulsores deve ser infinita, conforme mostrado por Rocco (2017c).

Os resultados obtidos para os elementos orbitais que caracterizam a Orbita do satélite
artificial e as forcas perturbativas devido ao potencial gravitacional de Marte e de Fobos

sdo apresentados nas Figuras 7.2 a 7.4.
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Figura 7.2. Desvio no semi-eixo maior

X 106

)]

I

semi-major axis deviation (m)
N w

[EnY

0 500 1000 1500 2000
time (s)

Figura 7.3. Desvio na excentricidade

0.2

2500

3000

0.1

0 500 1000 1500 2000
time (s)

107

2500

3000



Figura 7.4. Desvio na inclinacao
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A partir das Figuras 7.2 a 7.4, em que sdo apresentadas a variacdo no semi-eixo maior,
excentricidade e inclinacdo, é possivel perceber que uma manobra de transferéncia foi
realizada. A Figura 7.2 apresenta uma variagdo brusca no semi-eixo maior, caracterizando

um aumento significativo na altitude do satélite.

A distancia entre o satélite e a superficie de Fobos é mostrada na Figura 7.5 e as forgas

perturbadoras devido ao potencial gravitacional de Marte e Fobos nas Figuras 7.6 e 7.7.

Figura 7.5. Distancia entre o satélite e Fobos
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Figura 7.6. Perturbacéo devido ao potencial gravitacional de Marte
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Figura 7.7. Perturbagdo devido ao potencial gravitacional de Fobos

-8

x10
4 T
X axis

3 . —
= yax!s
< z axis
e 2 total
o
£ 1
(]
o'_ [T
g0 \L—
g 1
o
8
Qo -2
o
<
o

-3 et

-4

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

time (s)

A partir das Figuras 7.5 a 7.7 é notavel que o satélite esta inicialmente em uma Orbita
baixa ao redor de Marte e apds a realizacdo da manobra se aproxima de Fobos, ou seja,
inicialmente a perturbagdo devido ao potencial gravitacional de Marte é mais intensa e

vai diminuindo conforme o satélite se afasta do planeta. Ao contrario, a perturbacao de
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Fobos é menor antes da manobra, e vai se tornando mais intensa conforme o satélite se

aproxima da lua.

A maioria dos estudos anteriores se concentra quase que exclusivamente na exploragédo
de Fobos, ou trata Fobos e Deimos como casos separados. Seguindo a mesma ideia de
aplicar a solucdo do problema de Lambert para transferir o satélite de uma oérbita inicial
para uma orbita final, serd apresentada uma possibilidade de orbitas estaveis e ciclicas em
que o satélite artificial visita ambas as luas em uma cadéncia regular. Tais Orbitas podem
ser utilizadas para observar as luas de perto, fotografar, coletar dados e realizar
experimentos. A partir delas também é possivel planejar um pouso sobre a superficie de

Fobos ou Deimos.

Fobos e Deimos realizam com Marte um movimento sincrono, uma vez que seus periodos
orbitais sdo 7,64 e 30,12 horas, respectivamente. Sendo assim, as luas se apresentam
naturalmente em ressonancia 4:1, que permite o calculo de todas as orbitas possiveis que
teriam ressondncia de movimento médio com Fobos e Deimos. Tais Orbitas sdo
denominadas DROs (Double Resonant Orbits), que sdo Orbitas com movimento médio

ressonante com Fobos e Deimos sob as seguintes condicdes:

e O periapside da DRO é igual ao semi-eixo maior de Fobos;

e O apoapside da DRO é igual ou maior que o semi-eixo maior de Deimos.

A partir dos resultados encontrados com as EquacBes 7.1 a 7.9, as condig¢des iniciais,
apresentadas na Tabela 7.2, foram inseridas no STRS e os resultados da simulacéo sédo

apresentados nas Figuras 8 a 19.

Tabela 7.2. Condicdes iniciais do satélite

Semi-eixo maior (m) 16419600
Excentricidade 0.428975127286901
Inclinagéo (graus) 1.093800140079840

Asc. reta do nodo asc. 356993008427543x10°

Arg. periapside 7.928102422206435 x10!
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Figura 7.8. Movimento de Fobos e Deimos em uma orbita de ressonancia dupla.

Na Figura 7.8, a trajetdria rosa representa 0 movimento de Fobos ao redor de Marte, a
trajetéria vermelha o movimento de Deimos ao redor de Marte e a trajetdria azul o
movimento do satélite artificial. A partir dela € possivel observar os momentos de

aproximacéo entre o satélite e as luas de Marte.

As Figuras 7.9 a 7.10 apresentam o comportamento dos elementos orbitais ao longo do

tempo. Vale lembrar que o referencial do sistema esta localizado no centro de massa de

Marte.
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Figura 7.11. Inclinacéo
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As Figuras 7.12 a 7.14 mostram a distancia entre o satélite e Marte, o satélite e Fobos e o

satélite e Deimos, respectivamente.

Figura 7.12. Distancia entre o satélite e Marte
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Figura 7.13. Distancia entre o satélite e Fobos
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Figura 7.14. Distancia entre o satélite e Deimos
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A Figura 7.12 (altitude com respeito a Marte) mostra que o satélite artificial esta
realizando uma oOrbita eliptica excéntrica ao redor de Marte. Ja as Figuras 7.13 e 7.14
mostram que o satélite apresenta momentos de aproximacéo e afastamento de cada uma
das luas, movimento de acordo com o0 objetivo da manobra. Os momentos de maior

aproximacéo de Fobos acontecem no inicio da simulacéo (o satélite comeca no periapside
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de Fobos) e no tempo pouco antes de 2x10° s. J4 com relagdo a Deimos, 0 momento de

maior aproximag&o é no tempo pouco depois de 1x10°s.

As perturbaces sobre o satélite devido a Marte, Fobos e Deimos, atracdo gravitacional

do Sol e

Incremento de velocidade perturbador devido a Marte (r

Incremento de velocidade perturbador
devido a Fobos (m/s)

pressdo de radiacao solar sdo apresentadas nas Figuras 7.15 a 7.19.

Figura 7.15. Incremento de velocidade perturbador devido & Marte
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Figura 7.17. Incremento de velocidade perturbabor devido & Deimos
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Figura 7.19. Incremento de velocidade perturbabor devido a pressdo de radiagdo solar
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As Figuras 7.12, 7.13 e 7.14 estdo respectivamente de acordo com as Figuras 7.15, 7.16
e 7.17, uma vez que 0os momentos de maior aproximacado entre Marte, Fobos e Deimos
sé&o os momentos de maior intensidade da forga perturbadora devido ao respectivo corpo.
Vale observar novamente a intensa magnitude da perturbacdo de Marte sobre o satélite.
Mesmo nos momentos de maior aproximacdo entre o satélite artificial e Deimos (e
consequentemente 0s momentos em que o satélite se encontra mais afastado de Marte), a

perturbacdo mais significativa é devido ao potencial gravitacional de Marte.

Também é possivel observar que todas as perturbag¢@es agindo em conjunto impedem que
o0 satélite se aproxime das luas em uma cadéncia perfeitamente regular. Além disso,
quando o veiculo se aproxima do periapside da 6rbita a perturbacdo de Marte € mais
intense e faz com que a orbita evolua. Conforme o veiculo se aproxima de cada uma das
luas ele também vai sofrendo uma perturbacdo mais significativa das mesmas, 0 que

também contribui para que a perturbacdo sobre o satélite se intensifique.

Os resultados encontrados em Sabitbek e Gunter (2017) representam uma situagao que
seria encontrada em um sistema ideal, uma vez que ndo sdo consideradas todas as
principais perturbacdes que afetam a orbita do satélite, nem o potencial gravitacional de

Marte e das luas séo considerados com uma precisao significativa. No caso dos resultados
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apresentados por Sabitbek e Gunter (2017), o satélite artificial visita cada uma das luas

em uma cadéncia regular perfeita.

Porém, como visto com os resultados obtidos neste estudo, uma cadéncia perfeita so seria
possivel caso fossem realizadas manobras de correcdo, como as apresentadas no inicio
deste estudo. Neste caso fica clara a necessidade de um sistema de controle atuando sobre

a Orbita do satélite artificial

Com o objetivo de analisar a variagdo na perturbagdo total sobre o satélite, foram
realizadas variagcdes na excentricidade e na inclinacéo do satélite, para a mesma manobra
de transferéncia calculada. A excentricidade foi variada de e — 0,01 até e + 0,2, de 0,05
em 0,05, sendo e o valor para a excentricidade calculado como condigéo inicial do
satelite, e a inclinacdo de i — 0,14 até i + 0,14, de 0,02 em 0,02, sendo i o valor para a
excentricidade calculado como condicdo inicial do satélite. Tais valores limites de
variacdo de inclinacdo foram adotados seguindo a condicdo de que o satélite artificial, ao
se aproximar das luas, ndo poderia se manter a uma distancia de mais de 50 km, ja que é
esta a distdncia maxima entre o satélite e as luas estipulada pelas missdes projetadas para
visitar Fobos e Deimos. Os resultados obtidos para o somatdrio de todas as perturbacdes

sdo apresentados na Figura 7.20.

Figura 7.20. Incremento de velocidade perturbabor com variacéo de excentricidade e
inclinacéo
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Observando a Figura 7.20 é possivel perceber que, cada variagédo de e e i, por menor que
seja, altera o valor da perturbacdo total que atua sobre o satélite artificial, fazendo com
que essa analise seja necessaria no projeto de uma missao real que vise estudar o sistema
composto por Marte Fobos e Deimos. Quando s&o considerados valores de excentricidade
menores do que e, o satélite ndo chega a alcancar a 6rbita Deimos, apenas se aproxima
da lua, como pode ser observado na Figura 7.21. Ja quando sdo considerados valores de
excentricidade maiores do que e, o satélite passa da orbita de Deimos, ou seja, ele cruza
a Orbita da lua duas vezes, como pode ser observado na Figura 7.22. Em geral, as Orbitas
menos perturbadas séo aquelas com excentricidade maior do que e, e as mais perturbadas
as com excentricidade maior do que e. Porém, dependendo dos objetivos da missdo, as
opcdes em que o satélite ndo cruza a 6rbita de Deimos ou que cruza mais de uma vez sdo

necessarias ou suficientes.

Figura 7.21. Manobra com valores menores Figura 7.22. Manobra com valores maiores
que e. que e.

eixo Z [m]
=)

eixo Z [m)]
=]
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Vale ressaltar a importancia de serem consideradas todas as perturbagdes
simultaneamente e com a maior precisdo possivel, a fim de se aproximar 0 maximo
possivel do movimento real de um satélite artificial realizando trajetorias na vizinhanca

de Fobos e Deimos.
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8 CONCLUSOES

Com os estudos realizados no presente trabalho, é mostrado que nao € possivel orbitar
Fobos, de forma natural, durante um longo periodo de tempo quando considerada a
intensa atracdo gravitacional de Marte, o campo gravitacional ndo central gerado pela lua,
a atracdo gravitacional de Deimos e do Sol e a pressédo de radiacdo solar. Uma alternativa
para manter o satélite orbitando Fobos por um longo periodo de tempo é utilizar um
sistema de controle capaz de minimizar os efeitos das perturbac6es sobre a orbita do
satélite ou utilizar estratégias similares as utilizadas para manobras de rendezvous e
docking, em que o satélite na verdade orbita Marte, porém com condi¢des iniciais
semelhantes aos elementos orbitais de Fobos. Com esta estratégia é possivel manter o
satélite proximo a lua por algum tempo, porém as forcas perturbativas alteram o

movimento do satélite fazendo com que ele se afaste de Fobos ao longo do tempo.

O primeiro estudo apresentou uma analise das principais forcas perturbadoras capazes de
alterar a Orbita de um satélite artificial na vizinhanca de Marte, Fobos e Deimos. Os
resultados mostraram a existéncia de Orbitas mais e menos perturbadas tanto pelo
potencial gravitacional de Marte quanto pelas demais for¢as consideradas, mostrando que
este deve ser um ponto importante a ser analisado no projeto de uma misséo espacial real.
Os valores de inclinacdo e ascensdo reta do nodo ascendente estudados mostraram que a
variacdo de tais parametros pode alterar significativamente a perturbacdo sofrida pelo
satelite artificial. Dentre os casos estudados, em todas as altitudes foram encontradas as
inclinacdes de 90° e 40° mais e menos perturbadas, respectivamente. Com este estudo foi
verificada a significativa diferenca entre o potencial gravitacional de Marte e suas luas, 0
que resulta em grande dificuldade de manter um satélite artificial orbitando Fobos ou

Deimos por um longo periodo de tempo.

O estudo feito para analisar o efeito de cada termo do potencial gravitacional sobre a
Orbita de um satélite artificial em Marte mostrou que os harménicos esféricos de grau e
ordem 2 para a expansdo da solucdo do potencial gravitacional de Marte dominam o
movimento, além de ndo ser possivel estabelecer uma sequéncia hierarquica entre os
termos estudados, fazendo com que seja necessario utilizar sempre a maxima precisao
dos modelos utilizados. Foram encontrados valores negativos neste estudo, evidenciando
que alguns termos atuam no sentido contrario a resultante anterior, ajudando assim a

manter a oOrbita do satélite artificial proximo a orbita kepleriana. Também foi possivel
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verificar que a perturbacdo sobre um satélite artificial devido a distribui¢do ndo uniforme
de massa de Marte é consideravelmente variavel, o que, no caso de uma Orbita pré
determinada, exige atuacdo intensa do sistema de controle para o satélite em sua trajetéria

de referéncia.

Este trabalho também contribuiu no esforco de analisar tentativas de oOrbitas ao redor de
Fobos. Foram apresentados alguns casos para exemplificar que, independente da
condicdo inicial, apos pouco tempo de simulacdo sempre existe escape ou colisdo do
satélite com a superficie da lua. Porém, foi apresentada uma alternativa para manter um
satélite artificial proximo as luas de Marte. Para essa abordagem foi considerado
simultaneamente o potencial gravitacional de Marte expandido em harmonicos esféricos
até grau e ordem 80 e o potencial gravitacional da lua a partir do método dos poliedros.
Além disso, também foram consideradas a atracdo gravitacional do Sol e da outra lua e a

pressdo de radiacdo solar.

Tanto a analise inicial das perturbacdes, quanto a selecdo de trajetdrias na vizinhanca de
Fobos e Deimos, bem como a aproximacdao do satélite e da superficie da lua sdo
significativamente importantes para a realizacdo de uma missdo, seja objetivando
sobrevoo ou até mesmo pouso. Tal abordagem com tal precisdo apresenta uma
contribuicdo relevante para as pesquisas que ja foram e vem sido realizadas sobre temas

relacionados.

Por fim, foi proposta uma manobra orbital visando aproximar o satélite de cada uma das
luas em uma cadéncia regular, com o objetivo de possibilitar a otimizacdo de uma missao
com destino a uma das luas, ou até mesmo a Marte. Até hoje a maioria dos trabalhos
encontrados na literatura concentra seus estudos apenas em Fobos e, raramente, apenas

em Deimos. A proposta é, entdo, concentrar a atencdo nas duas luas simultaneamente.

O presente trabalho contribui com as pesquisas que vem sido realizadas sobre Marte e
seus satélites naturais, que seguramente terd continuidade, a partir do estudo de diferentes
topicos que sdo relevantes para a dindmica do sistema Marte, Fobos, Deimos e satélite.
Além disso, também existe importante contribuicdo com relacdo aos modelos
desenvolvidos e implementados no STRS, que possuem um carater geral, possibilitando
gue outros sistemas de corpos sejam estudados, por exemplo planetas com mais luas e

asteroides com luas.
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Conceitos de rendezvous e docking, normalmente aplicados em problemas de controle,
foram aplicados a um problema de mecanica celeste, e foram obtidos resultados
satisfatorios. Essa aplicacao representa uma inovagdo com relagdo as pesquisas realizadas
até hoje. Para isso, sdo necessarios dois simuladores orbitais atuando em paralelo, o que
também nao tinha sido desenvolvido até entdo. Outra importante inovacao apresentada é
considerar varias perturbacfes atuando simultaneamente sobre o satélite artificial e sobre
as luas de Marte, utilizando diferentes modelos, ja que o potencial gravitacional de Marte
é calculado por meio dos harménicos esféricos e o potencial gravitacional de Fobos e

Deimos por meio dos poliedros e concentracdes de massas.
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APENDICE A - MISSOES ESPACIAIS PARA MARTE E SEUS SATELITES
NATURAIS

A seguir é apresentado um breve levantamento das missfes espaciais passadas e futuras
cujo objetivo principal consiste em explorar Marte e/ou seus satélite naturais Fobos e

Deimos

1960 - Marte 1960 A e Marte 1960 B

As primeiras tentativas de missbes para Marte foram realizadas pela URSS com as
missOes Marte 1960 A (ou Korabl 4 ou Marsnik 1), Marte 1960 B (ou Korabl 5 ou
Marsnik 2) e Marte 1962 A (ou Korabl 11 ou Sputnik 22), langadas, respectivamente em
10 de outubro e 14 de outubro. A missdo Marte 1960 A falhou no langcamento e Marte

1960 B ndo atingiu a Orbita marciana.

1962 - Marte 1962 A, Mars 1 e Marte 1962 B

No ano de 1962 mais trés fracassadas tentativas com destido a Marte foram realizadas
pela URSS. Marte 1962 A (ou Korabl 11 ou Sputnik 22) foi langada em 22 de outubro,
porém falhou na saida da érbita terrestre. Mars 1 (ou Sputinik 23), lancada em 1 de
novembro foi a primeira sonda a conseguir deixar a Terra em dire¢do a Marte, porém uma
falha no vbo fez com que fosse perdido o contato em 21 de mar¢o de 1963, depois de
viajar cerca de 106 000 km, mas sem chegar ao seu destino. Marte 1962 B (ou Korabl 13
ou Sputnik 24), langada em 4 de novembro, também ndo conseguiu atingir a oOrbita de
Marte.



1964 — Mariner 3, Mariner 4 e Zond 2

A primeira sonda lancada pelos EUA com destino a Marte em 5 de novembro, Mariner 3
apresentou uma falha na abertura dos painéis solares, causando mudancas na
aerodindmica da sonda e impedindo que ela chegasse na Orbita de Marte, permanecendo
em Orbita solar. Mariner 4, langada em 28 de novembro pelos EUA, foi a primeira sonda
a finalmente passar pela 6rbita de Marte, chegando a uma distancia de 9900 km do planeta
em 14 de julho de 1965. A misséo tirou 22 fotografias de Marte, descobriu crateras e
confirmou a presenca de gas carbonico na atmosfera. Atualmente Mariner 4 esta em Orbita
solar. Zond 2, lancada em 30 de novembro de 1964 pela URSS, passou a cerca de 1500
km de Marte em 6 de agosto de 1965, porém a comunicacgdo foi interrompida em 4 de

maio de 1965 sem nenhuma informac&o recebida pela missao.

1965 — Zond 3

Langada em 18 de julho pela URSS, a sonda foi projetada inicialmente para ser lancada
a Marte, porém a oportunidade de lancamento foi perdida e a missdo mudou de objetivo,
passando a sobrevoar a Lua obtendo um grande niumero de fotos consideradas

espetaculares para a época.

1969 — Mariner 6, Mariner 7, Marte 1969 A, Marte 1969 B

MARINER 6 E MARINER 7. A missdo soviética Marte 1969 A, lancada em 27 de marco,
tinha como objetivo estudar a atmosfera de Marte. Porém complicacdes no lancamento
acabaram por destruir a sonda cujos destrogos cairam nos Montes Altai. Marte 1969 B,

langada em 2 de abril também n&o obteve éxito devido a problemas no langamento.



1971 — Mariner 8, Kosmos 419, Marte 2, Marte 3 e Mariner 9

Mariner 8 foi lancada em 8 de maio pelos EUA com o objetivo de entrar em Orbita de
Marte e retornar imagens e dados. Porém, uma falha no veiculo langador ndo permitiu
que a sonda sequer atingisse a orbita da Terra, caindo no oceano Atlantico pouco depois
do langcamento. Kosmos 419 foi langada em 10 de maio pela Unido Soviética. Uma falha
no Gltimo estagio do foguete fez com que a sonda entrasse em uma Orbita baixa,
reentrando na atmosfera terrestre dois dias depois do seu lancamento. Marte 2 e Marte 3
foram duas missdes soviéticas ndo tripuladas lancadas com o objetivo de orbitar e pousar
em Marte. Marte 2, langada em 19 de maio, transmitiu dados sobre a atmosfera,
gravidade, magnetosfera e temperatura. Porém uma falha no aterrissador, que carregava
um rob6 pequeno cujo objetivo era caminhar na superficie de Marte, impossibilitou o
pouso da sonda, que foi destruida ao chocar com a superficie do planeta sem retornar
nenhum dado. Mesmo assim a sonda se tornou o primeiro objeto feito pelo homem a tocar
a superficie de Marte. Marte 3, langcada em 28 de maio, entrou em Orbita de Marte, enviou
fotos e informacdes sobre a temperatura da superficie e composicdo da atmosfera. O
aterrissador fez um pouso suave em 2 de novembro de 1971, mas 0s equipamentos
pararam de funcionar 20 segundos apds o contato com a superficie de Marte,
provavelmente devido a uma tempestade de areia. Mariner 9, lancada em 20 de maio
pelos EUA entrou em orbita de Marte e tornou-se o primeiro objeto americano a orbitar
um corpo celeste que ndo fosse a Lua. A missdo enviou 7329 fotos que contribuiram com
a elaboracdo do primeiro mapa global de Marte fotos detalhadas de Fobos e Deimos.
Descobriu canais, vulcdes e outras estruturas. Aproveitando uma coincidente tempestade

de areia que estava acontecendo no momento, a missao coletou dados sobre esse evento.

1973 — Marte 4, Marte 5, Marte 6, Marte 7

As missdes Marte 4 e Marte 5 deveriam entrar em oOrbita de Marte em 1974 com o objetivo
de estabelecer um link de comunicagéo para a missdes Marte 6 e Marte 7. Porém, devido
a um mau funcionamento no sistema de controle de bordo de Marte 4, o retrofoguetes néo

foram acionados e a sonda passou perto de Marte retornando algumas fotos e dados,



porém seguiu e entrou em Orbita heliocéntrica. Marte 5, langada em 25 de julho, entrou
em oOrbita de Marte, coletou imagens e dados e apo6s 10 dias de inser¢do na Orbita do
planeta os equipamentos pararam de funcionar. Marte 6, lancada em 5 de agosto, entrou
em Orbita de Marte e chegou a lancar a sonda aterrissadora, que infelizmente falhou e se
chocou com a superficie do planeta. Porém, durante sua descida conseguiu coletar dados
sobre a atmosfera. Marte 7, lancada em 9 de agosto, falhou ao tentar ingressar em érbita

de Marte e atualmente esta em 6érbita solar.

1975 — Viking 1 e Viking 2

A misséo Viking foi lancada pelos EUA com o objetivo de orbitar e aterrissar em Marte.
Viking 1, lancada em 20 de agosto, entrou em Orbita de Marte e pousou suavemente no
dia 21 de julho de 1976. A missdo realizou experimentos biologicos na tentativa de
encontrar microorganismos em Marte, porém ndo foram obtidos resultados conclusivos,
além de imagens da superficie e monitoramento do clima. A sonda orbitadora passou
perto de Fobos e mapeou Marte através de mais de 52000 imagens. Atualmente orbitador
e aterrissador estdo desativados. Viking 2, lancada em 9 de setembro, pousando com
sucesso na superficie de Marte dia 3 de setembro de 1976. Realizou as mesmas
experiéncias que Viking 1 e passou perto de Deimos. Juntas, as missdes Viking 1 e 2
coletaram mais de 52000 imagens, cartografaram 97% da superficie do planeta com
detalhes da topografia, realizaram experimentos bioldgicos no solo e obtiveram dados

sobre a superficie, clima, atmosfera e mudancas sazonais.

1988 — Phobos 1 e Phobos 2

Phobos 1 foi langada pela URSS em 7 de julho com o objetivo de investigar Fobos, porém
foi perdido o contato com a Terra. Phobos 2, langada em 12 de julho, entrou com sucesso
em Orbita de Marte, chegou a uma distancia de 800 km de Fobos, mas perdeu contato com

a Terra.



1992 — Mars Observer

Lancada pelos EUA em 25 de setembro, a missdo Mars Observer tinha como objetivo
estudar a superficie, a atmosfera, o clima e o0 campo magnético de Marte, além de realizar
um levantamento topogréafico e fotogréfico de toda a superficie do planeta. Porém a
comunicacdo foi perdida 3 dias antes da insercdo em Orbita de Marte.

1996 — Mars Global Surveyor, Mars 96 e Mars Pathfinder

Apbs o fracasso da missdo Mars Observer, a NASA elaborou o programa Mars Surveyor
Program, que enviaria sondas espaciais em direcdo a Marte a cada 26 meses. As sondas
seriam as seguintes: Mars Global Surveyor, Mars Pathfinder, Mars 98 (Mars Climate
Orbiter e Mars Polar Lander), Mars 2001, Mars 2003 e Mars 2005. A primeira delas,
lancada em 7 de novembro, Mars Global Surveyor entrou em Orbita de Marte e
permaneceria, inicialmente, por um periodo de 2 anos, coletando dados sobre a superficie,
topografia, dindmica atmosférica, gravidade, campo magnético e composi¢do do planeta.
Porém, com o fracasso da missdo Mars 98, o prazo da misséo foi prorrogado para 2006.
Mars 96, lancada pela Russia em 19 de novembro, com o objetivo cientifico de investigar
a evolucdo de Marte, sua atmosfera, superficie e interior. Porém ndo obteve sucesso e a
sonda caiu no oceano Pacifico. Mars Pathfinder, langada em 4 de dezembro pelos EUA,
tinha como objetivo enviar um robé para Marte. A Mars Pathfinder pousou em Marte dia
4 de julho de 1997 e no dia 6 de julho de 1997 o veiculo de 6 rodas Soujourner caminhou
pela superficie do planeta. A missdo enviu imagens, realizou analises quimicas de rochas

marcianas e estudou o clima, atingindo 100% dos seus objetivos.

1998 — Planet B e Mars Climate Orbiter

Planet B (ou Nozomi, que significa esperanca), lancada em 4 de julho pela JAXA, deveria
chegar em Marte em 1999 com o objetivo de estudar a atmosfera superior de Marte e sua

interacdo com o vento solar. Porém, devido a problemas para adquirir aceleracéo



gravitacional atrasaram a meta de chegada para dezembro de 2003 ou janeiro de 2004.
Uma exploséo solar danificou os equipamentos elétricos e o sistema de comunicacéo e a
sonda ndo chegou a entrar em O6rbita de Marte, sendo a missdo abandonada em 9 de
dezembro de 2003. Mars Climate Orbiter, langcada em 11 de dezembro pelos EUA, era a
missdo orbitadora da Mars 98. A missdo Mars 98 objetivava enviar duas sondas em
épocas distintas, um orbitador (Mars Climate Orbiter) e um aterrissador (Mars Polar
Lander), para estudar o clima marciano. A missdo Mars Climate Orbiter foi destruida na

atmosfera de Marte devido a erros de calculo na manobra de insercéo orbital.

1999 — Mars Polar Lander e Deep Space 2

A missdo Mars Polar Lander, lancada em 3 de janeiro, foi a primeira tentativa de pouso
em Marte ap0s o sucesso da missdo Mars Pathfinder, com o objetivo de estudar o solo e
o clima de Marte. A misséo na verdade transportava trés sondas: a sonda principal, Mars
Polar Lander, e duas micro-sondas de experimento, Deep Space 2. Em 3 de dezembro de
1999, dez minutos antes de aterrissar foi perdido o contato com a sonda e ndo houve mais
comunicacdo, ndo chegando a ser enviado nenhum dado. O fracasso das missdes Mars
Climate Orbiter e Mars Polar Lander fez com que a NASA suspendesse a misséo Mars
Surveyor Program, cancelando as missdes Mars 2001, Mars 2003 e Mars 2005, com
objetivo de revisar o dados e informaces e tracar uma nova estratégia de exploracdo de
Marte.

2001 — Mars Odyssey

A missdo Mars Odyssey, lancada pela NASA em 7 de abril, cumpriu com seus principais
objetivos que eram estudar o clima marciano e verificar possibilidade de existéncia de
agua no presente ou no passado, o que poderia fornecer indicios sobre a possibilidade de
vida no planeta. A missdo encontrou fortes evidéncias de dgua na superficie e por baixo

da superficie.



2003 — Mars Express, Beagle 2, Mars Exploration Rover A, Mars Exploration Rover B

Lancada em 2 de junho pela ESA, a sonda Mars Express consistia no orbitador Mars
Express e no aterrissador Beagle 2. A missdo orbitadora tinha como objetivo enviar
imagens de alta resolucdo para estudo da topografia e morfologia da superficie, elaborar
um mapa mineral6gico, estudar a composicdo da atmosfera e servir como meio de
comunicacéo para os aterrissadores de 2003 a 2007. Carregou a sonda Beagle 2 e a enviou
para a superficie de Marte. O pouso aconteceu corretamente, mas nao foi possivel
comunicagdo com a sonda e nenhum dado foi enviado para a Terra. Até 2015 ndo se sabia
0 que havia acontecido com a sonda, até que a missdo Mars Reconnaissance Orbiter
descobriu a sonda intacta na superficie de Marte e detectou o erro que impediu o
ativamento completo dos quatro painéis solares, o que impossibilitou o funcionamento da

antena de radio.

A missdo da NASA Mars Exploration Rover, também chamada Spirit, langcada em 10 de
junho, tinha o objetivo de lancar dois veiculos (missdo A e B) para pouso e lugares
diferentes de Marte. Os rovers eram idénticos fisicamente e carregavam instrumentos
sofisticados para andlise do clima, de rochas e do solo uma vez que 0s objetivos da missédo
eram realizar um estudo mineraldgico, estudar a historia do clima e da 4gua de Marte. A
missdo Mars Exploration Rovers B, também chamada Opportunity, foi lancada em 7 de
julho pela NASA com o0s mesmos objetivos da missdo A, porém em outra regido do

planeta.

2005 — Mars Reconnaissance Orbiter (MRO)

Missdo da NASA lancada em 12 de agosto, a MRO tinha como objetivo procurar
evidéncias de que a agua existiu na superficie de Marte durante algum tempo a partir de
analises minerais, poeira e particulas de agua, estudos de &gua subterranea e

monitoramento diario do clima.



2007 — Phoenix

A missdo Phoenix foi lancada pela NASA em 4 de agosto com o objetivo de pousar em

Marte e pesquisar moléculas de agua na regido do polo norte do planeta.

2011 — Phobos-Grunt, Yinghuo-1, Mars Science Laboratory

Fobos-Grunt foi uma missdo planejada pela Agéncia Espacial Federal Russa, lancada em
8 de novembro com o objetivo de pousar em Fobos, coletar amostras do solo e voltar para
a Terra. Porém uma falha nos motores impossibilitaram a saida da sonda da orbita
terrestre e os fragmentos da sonda cairam no sul do oceano Pacifico. A missdo Yinghuo-
1 seria primeira misséo interplanetéaria da Administracdo Espacial Nacional da China. Foi
lancada e fracassada juntamente com o aterrissador da missdo Phobos-Grunt e tinha como
objetivo estudar a atmosfera de Marte e seu campo magnético. A missdo Mars Science
Laboratory (MSL), langada pela NASA em 26 de novembro tinha como objetivo pousar
em Marte levando um jipe robd batizado como Curiosity. Os principais objetivos do robd
eram investigar a possibilidade de existéncia de vida em Marte, estudar o clima e coletar
dados para o envio de uma futura missao tripulada a Marte. A comunidade internacional
foi responsavel pelo fornecimento da maioria dos seus instrumentos, ndo tendo sido,

portanto, um projeto exclusivo dos Estados Unidos.

2013 — Mars Orbiter Mission e MAVEN

Mars Orbiter Mission (MOM), também conhecida como Mangalyaan, lancada em 5 de
novembro pela Organizacdo Indiana de Pesquisa Espacial. Tinha como objetivo
aprimorar tecnologias para a exploracdo interplanetaria e usar instrumentos cientificos
para estudar a atmosfera e 0 solo de Marte a partir de sua 6rbita. A missdo ocorreu com
sucesso e a Organizacéo Indiana de Pesquisa Espacial se tornou a quarta agéncia espacial
a conquistar Marte, ap0s o Programa Espacial Soviético, NASA e Agéncia Espacial

Européia. Da sigla em inglés Mars, Atmosphere and Volatile Evolution, MAVEN, a



missdo da NASA lancada em 18 de novembro tinha como objetivo explorar a atmosfera
de Marte e analisar como a atmosfera e a agua do planeta foram perdidos ao longo do

tempo.

A ISAS/JAXA planeja mandar uma misséo para Marte e suas luas no inicio dos anos
2020. A missdo MMX pretende completar uma ida e volta a Marte, orbitar Fobos e pousar
em sua superficie e observar Deimos. O langcamento da missdo esta previsto para setembro
de 2024, a chegada a Marte agosto de 2025, a partida de Marte agosto de 2028 e a chegada
de volta na Terra julho de 2029.

O principal objetivo da missdo é distinguir entre as duas principais hipéteses sobre a
origem de Fobos e Deimos. Uma delas sugere que as luas sdo asteroides capturados por
Marte e a outra propde que as luas sdo fragmentos aglomerados de um gigante impacto
em Marte. O objetivo secundario da missao é analisar as condi¢es das superficies das
luas e em torno delas e de Marte e a dindmica global e temporal da atmosfera de Marte,

como poeira, gelo, nuvens e vapor de agua.

Compreender a origem das luas de Marte pode nos dar indicios de como os planetas em
torno do Sol se formaram e, consequentemente, em torno de outras estrelas. Caso as luas
tenham sido capturadas elas podem fornecer evidéncias do material que foi espalhado
para dentro do Sol pelos planetas gigantes de gas. Tal evidéncia estabeleceria um grau de
parentesco entre as luas e 0s meteoritos que atingiram a Terra no inicio e possivelmente
forneceram &gua e outros compostos organicos ao nosso planeta. Ja a alternativa de Fobos
e Deimos serem restos de uma colisdo gigante com Marte apresenta a possibilidade das
luas serem uma capsula do tempo para as condigdes iniciais marcianas e pode revelar

detalhes sobre o processo do impacto.

Phobos Sample Return (PhSR) é uma missao que faz parte do programa Mars Robotic

Exploration Preparation (MREP), atualmente sob responsabilidade da ESA, cujo objetivo



principal é retornar para Terra uma amostra de mais de 100 g do solo de Phobos apds uma
fase de caracterizagdo cientifica da lua e do local de pouso. A partir de tais informacdes
espera-se uma oportunidade para desbloquear os segredos de Fobos e sua formacéo, além
de ser uma missdo preliminar preparatéria para a missao Mars Sample Return (MSR)
incluindo manobras de rendezvous em o6rbita de Marte e coleta de amostragem com

capsula de retorno para a Terra e recep¢do das amostras.

A missdo esta prevista para chegar em Marte em julho de 2025, orbitar Deimos durante
1 més utilizando trailing orbits e quasi-satellite orbits, 4 meses em torno de Fobos
utilizando quasi-satellite orbits e fly-bys, partir de Marte em agosto de 2026 e chegar de

volta a Terra em julho de 2027.

A NASA também possui uma missdo, ainda que sob estudo preliminar, que objetiva
orbitar Fobos, coletar medidas da superficie e da composi¢do quimica e implantar
pequenos robds na superficie da lua com o objetivo de analisar de forma detalhada as
caracteristicas geoldgicas microscépicas da lua, além de outras propriedades. A missdo
também pretende contribuir com o futuro do programa espacial tripulado investigando as
possibilidades de uma base tripulada na baixa gravidade de Fobos e possiveis locais para
pouso. A missdo Phobos Surveyor é uma parceria entre a NASA, a Universidade de

Stanford e o Instituto de Tecnologia de Massachusetts.



APENDICE B — EXPANSAO DO POTENCIAL GRAVITACIONAL EM
HARMONICOS ESFERICOS

A partir da expresséo geral para a funcdo potencial generalizada U, dada pela Equacéo
(3.20), a aceleragdo perturbadora, em componentes x, y e z, devido ao potencial
gravitacional do corpo central que atua sobre o satélite, em relacdo ao sistema de
coordenas fixo no corpo central, é dada pelas Equaces (B.1), (B.2) e (B.3) (KUGA ET
AL., 2011):
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As expansdes das Equacbes (B.1), (B.2) e (B.3), até n = 10, sdo apresentadas nas
Equacdes (B.4) a (B.36):

Vale observar que as Equac0es (B.4) a (B.36) apresentam a expansédo para apenas o valor
de n adotado, e ndo o somatorio total.
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+ Sin[31]S,3)(7Sec[¢]P; 3 — 4P, 3Tan[¢])
+ (Cos[4A4]C1, 4 + Sin[44]S, 4)(8Sec[¢p]P; 4

— 4P, ,Tan[¢]))

B.30

1
Qs = = had(=5Sec[®](—2Pys + Sin[¢]P5 5) (Cos[5A]CLss

+ Sin[54]Ss55) + 5C15 ¢ (Sec[¢p]Pyo — PsoTan[¢])

+ (Cos[A]C15 4 + Sin[A]Ss 1) (6Sec[¢]P,; — 5Ps,Tan[¢])

+ (Cos[24]C15, + Sin[24]S55)(7Sec[p] Py, B.31
— 5P, Tan[¢]) + (Cos[34]C1s 3

+ Sin[34]S5 3)(8Sec[@]Py 3 — 5P5 3Tan[¢])

+ (Cos[4A4]C15 4 + Sin[44]Ss 4)(9Sec[@p]Py 4

— 5P; ,Tan[¢]))

1
Az = g nag(—6Sec[¢](—2Ps ¢ + Sin[¢]Ps ) (Cos[64]Clg 6

+ Sin[64]Sg6) + 6C1g o (Sec[@]Ps o — PsoTan[¢])

+ (Cos[A]C1g 1 + Sin[A]Se 1) (7Sec[¢p]Ps,1 — 6P 1 Tan[¢])
+ (Cos[24]C1¢, + Sin[24]Se5)(8Sec[¢]Ps ,

— 6P¢,Tan[¢]) + (Cos[34]Cl43

+ Sin[34]S63)(9Sec[@]Ps 3 — 6P¢ 3 Tan[¢])

+ 2(Cos[44]C1g 4 + Sin[4A]S¢ 4)(5Sec[¢p]Ps 4

— 3P¢ ,Tan[¢]) + (Cos[54]Cl4 5

+ Sin[54]S65)(11Sec[¢]Ps 5 — 6P sTan[¢]))

B.32



1
Az7 =5 na(—7Sec[¢](—2Pg7 + Sin[$]P; ;)(Cos[74]C1,

+ Sin[71]S; ;) + 7C1; 4(Sec[®]Ps,o — P;oTan[¢])

+ (Cos[A]C1; 1 + Sin[4]S; 1) (8Sec[¢p]Ps1 — 7P, 1 Tan[¢])
+ (Cos[24]C1, , + Sin[21]S; ;) (9Sec[}]Ps -

— 7P;,Tan[¢]) + (Cos[34]C1;3

+ Sin[34]S; 3)(10Sec[¢]Ps 3 — 7P, 3Tan[¢])

+ (Cos[44]C1, 4 + Sin[4A]S; 4)(11Sec[¢]Pg 4

— 7P, ,Tan[¢]) + (Cos[54]C1; 5

+ Sin[51]S; 5)(12Sec[¢]Ps s — 7P; sTan[¢])

+ (Cos[64]C1, ¢ + Sin[61]S; ¢)(13Sec[¢]Pg 6

— 7P; Tan[¢]))

B.33

1
dz8 = 1o wag(—8Sec[¢](—2P; g + Sin[¢]Pg ) (Cos[84]Clg g

+ Sin[81]Sg g) + 8Clg(Sec[@]P; o — PgoTan[¢p])

+ (Cos[A]C1g 4 + Sin[A]Sg 1) (9Sec[@]P; 1 — 8Pg Tan[¢])
+ 2(Cos[24]C1g, + Sin[24]Sg ;) (5Sec[¢]P; ,

— 4Pg,Tan[¢]) + (Cos[34]Clg3

+ Sin[31]Sg 3)(11Sec[¢p]P; 3 — 8Pg3Tan[¢]) B.34
+ 4(Cos[41]C1g 4 + Sin[44]Sg 4)(3Sec[¢]P; 4

— 2Pg ,Tan[¢]) + (Cos[54]Clg5

+ Sin[54]Sg 5)(13Sec[¢]P; 5 — 8Pg sTan[¢])

+ 2(Cos[64]Clg ¢ + Sin[64]Sg ¢)(7Sec[@]P; ¢

— 4Pg ¢Tan[¢]) + (Cos[74]Clg

+ Sin[74]Sg 7)(15Sec[¢]P; ; — 8Pg ;Tan[¢]))



1
Az9 = 11 nag(—9Sec[@](—2Pg o + Sin[¢p]Py9) (Cos[92]Coq

+ Sin[91]S99) + 9C14 o (Sec[p]Pg g — Py oTan[¢])
+ (Cos[A]C1g 4 + Sin[A]Sq 1) (10Sec[¢p]Pg 4

— 9Py ;Tan[¢]) + (Cos[24]C1,,

+ Sin[21]Sy,)(11Sec[¢p]Pg, — 9Py, Tan[¢])

+ 3(Cos[31]C1g 3 + Sin[31]Sg3)(4Sec[p]Pg 3

— 3Py3Tan[¢]) + (Cos[4A]Clq 4 B.35
+ Sin[41]Sy4) (13Sec[¢p]Pg 4 — 9Py 4 Tan[¢])

+ (Cos[54]C1g5 + Sin[54]Sy5)(14Sec[p]Pg 5

— 9Py sTan[¢]) + 3(Cos[64]Clqg

+ Sin[64]S96)(5Sec[@]Pg s — 3Py sTan[¢])

+ (Cos[71]C1g; + Sin[74]S, ;) (16Sec[p]Pg 7

— 9Py ;Tan[¢]) + (Cos[84]Clgg

+ Sin[821]S98)(17Sec[¢]Pg g — 9Py gTan[¢]))

1 .
zi0 = 1z uaéo(—lOSec[qb](—ZPg,lo + Sin[¢]Py0,10) (Cos[104]C14g,1

+ Sin[104]S;0,10) + 10C14o(Sec[@]Py o — PigoTan[¢])
+ (Cos[A]C14g1 + Sin[A]S101)(11Sec[p]Py 4

— 10P;p,Tan[¢]) + 2(Cos[21]C14q,

+ Sin[24]S10,2)(6Sec[¢] Py, — 5Py, Tan[¢])

+ (Cos[31]C143 + Sin[34]S;0,3)(13Sec[¢]Py 3

— 10P;p3Tan[¢]) + 2(Cos[41]C11g 4

+ Sin[4A]S104) (7Sec[®]Py 4 — 5P1g 4 Tan[¢]) B.36
+ 5(Cos[51]C14 5 + Sin[54]S;45)(3Sec[¢] Py 5

— 2PyosTan[¢]) + 2(Cos[64]Cl1g6

+ Sin[64]S10,6)(8Sec[@]Py s — 5P1g ¢ Tan[¢])

+ (Cos[7A]C14g7 + Sin[74]S10,7)(17Sec[¢] Py ;

— 10P;o,Tan[¢]) + 2(Cos[81]Cl4pg

+ Sin[81]510,5)(9Sec[@]Pyg — 5P1ggTan[¢])

+ (Cos[91]C14,6 + Sin[94]S10,0) (19Sec[p]Pq 9

— 10P;pTan[¢]))



A partir da Equaces (3.21) a (3.23), sdo calculados os polinbmios de Legendre e 0s

polinémios associados de Legendre para grau e ordem até 10, em func¢éo da latitude ¢ e

da longitude A. A Tabela B.1 apresenta os polindmios de Legendre e os polinémios

associados de Legendre para grau e ordem de 0 a 5 e a Tabela B.2 para grau e ordem de

6 a 10.
Tabela B.1. Polinémios de Legendre (den = 0 an = 5)
n=20 n=1 n=2 n=3 n=4 n=>5
m=0 1 PI.O =S PZVO — 1(_1 + 352) P3’0 P4’0 PS,O
: -1 3 + 5s? —13 30s? e 15 — 70s?
= 55(=3+5s%) = 5(3-30s = (55(15 - 70s
+ 35s%) +63s%))
m=1 Py =+1-52 Py, = 3sy/1—s? Py Pys P51
3 5 15
=5 1-s5%2(-1 = (Es\/l—sz(—3 = (3\/1—52(1
+ 55%) + 7s%)) — 14s% + 215%))
m=2 P,, = 3 — 3s? P;, P, P,
= —15s(— 2 15 105
15s(—1+s%) = (=221 - 8s? = (——(s — 45°
2 2
+7s%) +3s%)
m=3 P53 P,3 P53
= 15(1 — s2)3/2 = (105s(1 — s%)3/%) _ (&;(1
2
_ S2)3/2(_1
+ 95?))
m=+4 Pys P54
= (105(—1 + s%)?) = (945s(-1
+5%)?%)
m=>5 P55

= (945(1 — 52)%/2)




Tabela B.2. Polindbmios de Legendre (den = 6 an = 10)

n==6 n=7 n=28 n=9 n=10
m=0 Ps0 Pro Pso Poo Pioo
- 5 - 35 _ L 35 —-1260s% | = L 315 -l 63 + 11s%(315
= (g5 ST = (z5¢ 71 = (ggsC = Gsg¢ s™(
+ 21s%(5 — 1552 + 31552 — 693s* +6930s* — 12012s° + 11s%(—420 + 135%2(—210 + 630s?
+11s%))) + 4295°)) + 64355%)) + 13s2(126 — 180s? | — 765s* + 3235°%))))
+85s%))))
m=1 Pe Py P Poy Po1
21 7 9 45 55
:(gsﬁl—SZ(S =(E\)1—SZ(—5 :(ES\/l—SZ(—35 =(E8\/1—52(7 =(E8$\/1—Sz(63
—30s?% +335%)) + 13552 — 4955* + 11s2(35 — 9152 + 11s%(—28 + 182s? + 135%(—84 + 378s?
+4295°)) + 65s%))) — 364s* + 22159))) — 612s* +32359)))
m=2 Ps2 P, Ps2 Py, Pio2
_ 105 1 _, 63 1 315 1 495 1 495 1427
= (-5( = (-5s( = (-3¢ = (-5 = (~ 13 (-1+59)(
+5%)(1 — 18s? + 52)(15 — 11052 +5%)(—1+ 33s? +5%)(=7 4+ 91s? + 13s%(—28 + 210s?
+33s%)) + 143s*)) —143s* + 1435°)) —273s* + 2215%)) —476s* + 3235°)))
m=3 Pe3 P 3 Py Pos Pios
_ 315 1 _ 315 1 3465 1 3465 1 6435 1 — $2Y3/2(—7
= s = (5 = (5osC = (G = (s = s
—5%)3/2(=3 — 5%)3/2(3 — 6652 —5%)3/2(3 — 2652 —5%)3/2(~1+439s% | +105s% —357s*
+ 11s2)) + 143s%)) +39s%)) —195s* + 2215%)) +323s°))
m=4 Psa P74 P4 Py, Pioa
_ 945 1 _ 3465 1 10395 1 _ 135135 1 _ A5045 14+ s)2(-1
= (5 = (s = (——( = ¢ = (e (14 57
+5%)2(-1 +5%)2(-3 +52)2(1 — 2652 +5%)2(s — 10s3 + 45s% — 2555*
+ 11s2)) + 13s%)) + 65s5%)) +17s%)) + 323s59))
m=5 Pgs Pys Pgs Pys Pios
= (10395s(1 10395 135135 135135 135135
(10395s( =52 | = s === - s(
— s2)5/2) 2 2 8 8
—s3)%2(-1 —s)52(-1+45s5%) | —s2)52(1-30s? —s%)%/2(15 — 170s?
+ 13s2)) + 85s%)) +323s%))
m=6 Pss Pre Pge Pog Pios
=(—10395(—1 = (—135135s(—1 135135 675675 675675
10995 ( O T e I I e e
+5%)%) +5%)%)

+52)3(—1 + 1552))

+52)3(-3 + 175?%))

+52)3(3 — 10252
+323s%)



m=7 P 7
= (135135(1
_ 52)7/2)
m=28
m=9
m=10

P8,7
= (2027025s(1
_ S2)7/2)

P8,8
= (2027025(~1
+ 5%

Py

_ 2027025
- 2

_ 52)7/2(_1
+1752))

Pog
= (344594255(~1
+5s3)Y

P9,9
= (34459425(1
_ 52)9/2)

P10,7
11486475
> s(1

—52)7/2(=3 + 1952))

P10,8
34459425

+52)* (=1 + 1952))

P10,9
= (654729075s(1
_ 52)9/2)

PlO,lO
= (—654729075(—1
+5%)%)

Substituindo nas Equacdes (B.4) a (B.36) os polinbmios de Legendre e os polinémios

associados de Legendre calculados e apresentados nas Tabelas B.1 e B.2, obtemos as

Equac0es B.37 a B.69:

Ayxo =

Ay, = —%Zuae(Sin[(p]Cll’O + /Cos[¢]?(Cos[A]C1, 1 + Sin[A]S; 1))

#Clo o
r2

1
@y = —5— 3uaZ((—1 + 38in[¢]*)C1,,

2r4

+ 64/ Cos[¢]?Sin[¢](Cos[A]C1; ; + Sin[A]S; 1)
+ 6Cos[¢p]?(Cos[21]C1, , + Sin[22]S;,,))

Ay3 = rlsz;zag’ (% (1 + 5Cos[2¢])Sin[¢]C13 4 — 3/ Cos[¢]?(—1
+ 5Sin[¢]?)(Cos[A]C13; + Sin[A]S5 1)
— 30Cos[¢]?Sin[¢](Cos[24]C15 , + Sin[22]S3,)
— 30(Cos[¢]%)3/%(Cos[31]C133 + Sin[34]S33))

B.37

B.38

B.39

B.40



Ayy = %5;1(13((—3 + 30Sin[¢]* — 35Sin[¢p]*)C1,, + 104/ Cos[p]?(—1
+ 7Cos[2¢])Sin[¢](Cos[A]C1,; + Sin[A]S, 1)
+ 30Cos[¢]*(—5 + 7Cos[2¢])(Cos[22]C1,, B.41
+ Sin[22]S,,) — 840(Cos[¢]?)3/2Sin[¢] (Cos[34]C14 5
+ Sin[34]S,3) — 840Cos[¢]*(Cos[4A]C1, 4
+ Sin[424]S4.4))

Ay = %Byag(Sin[qb](—lS + 70Sin[¢]? — 63Sin[¢p]*)C1s,

— 154/ Cos[¢]?(1 — 14Sin[¢]* + 21Sin[¢p]*)(Cos[A]C15 4

+ Sin[A]Ss,) + 105Cos[¢]*(—5Sin[¢]

+ 3Sin[3¢])(Cos[24]C1s , + Sin[2]Ss ) B.42
— 420(Cos[¢]*)3/2(—1 + 9Sin[¢]?) (Cos[32]C1s 5

+ Sin[31]Ss 3) — 7560Cos[¢]*Sin[¢p] (Cos[44]C1s 4

+ Sin[42]Ss 4) — 7560(Cos[¢]?)3/?(Cos[51]C1s s

+ Sin[51]S5 5))

Qe = %mag((s — 21Sin[¢]2(5 — 15Sin[¢]? + 11Sin[$]*))Cle,

— 42,/Cos[¢]2Sin[¢](5 — 30Sin[¢]?

+ 33Sin[¢]*)(Cos[A]Cle; + Sin[A]Se 1) — 210Cos[¢]*(1

— 18Sin[¢]* + 33Sin[¢]*)(Cos[24]C1e , + Sin[22]Se2)

+ 1260 (Cos[¢]*)3/2(-5 B.43
+ 11Cos[2¢])Sin[¢](Cos[34]C1¢ 3 + Sin[31]Se3)

+ 3780Cos[¢]*(—9 + 11Cos[2¢])(Cos[42]C1g 4

+ Sin[4A4]Ss 4)

— 166320(Cos[¢]%)%/2Sin[¢p](Cos[54]C1¢ s

+ Sin[51]S, 5) — 166320Cos[¢]°(Cos[6A]C1, 6

+ Sin[64]S66))



Ayx7 =

Qxg =

219 pal(Sin[¢](35 — 315Sin[¢]* + 693Sin[¢]*

1
128r10

— 429Sin[¢]®)C1, o — 74/ Cos[¢]?(—5 + 135Sin[¢]?
— 495Sin[¢]* + 429Sin[¢]°)(Cos[A]C1; 1 + Sin[A]S; 1)

63
- Cos[¢]?(109 — 132Cos[2¢]

+ 143Cos[4¢])Sin[¢](Cos[21]C1, , + Sin[24]S; ;)

— 630(Cos[¢]?)3/?(3 — 66Sin[¢p]?

+ 143Sin[¢]*)(Cos[31]C1; 3 + Sin[31]S;3)

+ 13860Cos[¢]*(—7 + 13Cos[2¢])Sin[¢p](Cos[44]C1 4
+ Sin[41]S, 4) — 83160(Cos[¢]?)5/2(—1

+ 13Sin[¢]?)(Cos[54]C1, 5 + Sin[51]S; 5)

— 2162160Cos[¢]°Sin[¢](Cos[64]C1, ¢ + Sin[6A]S; )
— 2162160(Cos[¢]?)7/?(Cos[7A]C1; , + Sin[7A]S; ,))

B.44

————9uad((—35 + 1260Sin[¢]? — 6930Sin[¢p]*

+12012Sin[¢]® — 6435Sin[¢]®)Clg,

— 724/ Cos[¢]2Sin[¢](—35 + 11Sin[¢]*(35 — 91Sin[¢]?
+ 65Sin[¢]*)) (Cos[A]C1g; + Sin[A]Sg 1)

— 315Cos[¢]?(—8 + 11(11

+ 13Cos[4¢])Sin[¢]?)(Cos[24]C1g; + Sin[21]S5,)
— 55440(Cos[¢]%)3/2Sin[¢](3 — 26Sin[¢]?

+ 39Sin[¢]*)(Cos[34]C1g 5 + Sin[31]Sg 5)

— 20790Cos[¢]*(99 — 156Cos[2¢]

+ 65Cos[4¢])(Cos[4A]C1g 4 + Sin[44]Sg 4)

+ 4324320(Cos[¢]?)%/2(-3

+ 5Cos[2¢])Sin[¢p](Cos[54]C1g 5 + Sin[51]Sg 5)

+ 4324320Cos[¢]°(—13 + 15Cos[2¢])(Cos[64]Clg¢
+ Sin[61]Sg 6)

— 259459200(Cos[¢]?)7/2Sin[¢](Cos[72]C1g ,

+ Sin[71]Sg ;) — 259459200C0s[¢]8(Cos[81]Clgg

+ Sin[81]Ss5))

B.45



a

X9 = gari

5ual(—Sin[¢](315 + 11Sin[¢]2(—420 + 13Sin[¢]? (126

— 180Sin[¢]? + 85Sin[¢]*)))Cle — 45/ Cos[¢]2(7
+ 11Sin[¢]?(—28 + 182Sin[¢]?> — 364Sin[¢]*
+ 221Sin[¢]®))(Cos[A]C1g; + Sin[A]Ss )

— 3960Cos[¢]2Sin[¢](—7 + 91Sin[¢]? — 273Sin[$]*

+ 221Sin[]®)(Cos[24]C1q, + Sin[22]Ss,2)

— 27720(Cos[¢]?)3/2(—1 + 39Sin[¢]? — 195Sin[¢]*
+ 221Sin[$]®)(Cos[32]C1g 3 + Sin[31]S,3)

— 135135Cos[¢]*(66Sin[¢] — 45Sin[3¢]

+ 17Sin[5¢])(Cos[44]C1g 4 + Sin[44]Sg 4)

— 2162160(Cos[¢]?)%/?(1 — 30Sin[¢]?

+ 85Sin[¢]*)(Cos[54]Clg5 + Sin[51]Se,5)
+21621600Cos[¢]¢(—11

+ 17Cos[2¢])Sin[¢](Cos[64]Clg ¢ + Sin[64]Sq6)
+ 64864800(Cos[¢]?)7/?(—15

+ 17Cos[2¢])(Cos[71]C1, ; + Sin[71]S, 7)

— 4410806400Cos[¢]®Sin[¢](Cos[84]Clqg

+ Sin[81]Syg) — 4410806400 (Cos[¢]?)%/2(Cos[91]Clyq

+ Sin[91]S55))

B.46



Gx10 = 523 114a’(~ (=63 + 11Sin[]*(315 + 13Sin[¢p]* (=210

+ 630Sin[¢]2 — 765Sin[¢]* + 323Sin[¢]®)))Cl0,0
— 110,/Cos[¢]2Sin[$](63 + 13Sin[¢]? (—84

+ 378Sin[¢]? — 612Sin[$]*

+ 323Sin[¢]®))(Cos[A]C110,1 + Sin[A]S101)

— 990Cos[$]?(7 + 13Sin[$]2(—28 + 210Sin[¢]?
— 476Sin[¢]* + 323Sin[¢]®))(Cos[24]C14g,,

+ Sin[22]S,,,) — 102960 (Cos[¢]?)*/2Sin[p](—7
+ 105Sin[¢p]? — 357Sin[¢]*

+ 323Sin[¢]®) (Cos[34]C105 + Sin[31]S10.3)

45045
2

+ 323Cos[6¢])(Cos[4A]C1yg 4 + Sin[44]S10.4) B.47
— 4324320(Cos[¢]?)%/2Sin[¢](15 — 170Sin[¢]?

+ 323Sin[¢]*)(Cos[54]C1;o,5 + Sin[52]S;0,5)

— 2702700Cos[¢]°(585 — 884Cos[2¢]

+ 323Cos[4¢])(Cos[64]C11g ¢ + Sin[64]S106)

+ 735134400(Cos[¢]?)7/?(—13

+ 19Cos[2¢])Sin[¢](Cos[7A]C1¢ 7 + Sin[74]S14,.7)

+ 2205403200Cos[¢]®(—17

+ 19Cos[2¢])(Cos[81]C11yg + Sin[84]S10,8)

Cos[¢]*(—858 + 1485Cos[2¢] — 918Cos[4¢]

— 167610643200(Cos[¢]2)*/2Sin[¢](Cos[91]C1,4.
+ Sin[94]S10.0)

— 167610643200C0s[¢]**(Cos[104]C11010

+ Sin[102]S1010))



ayo =0

u+/ Cos[¢p]?Sec[¢p]a. (—Sin[1]C1, 1 + Cos[A]S; 1)
7"3

ayl =

Ay, = ! 3,ua (—2Cos[¢]Sin[24]C1, , + 2Cos[21]Cos[¢]S, »
+ /Cos[¢]?(—Sin[A]C1, 1 + Cos[A]S, 1) Tan[¢])

1
ay3 = FBuag(l()Sln[qu] (—Sln[Z/l]C13_2 + COS[ZA]S:;'Z)

+ /Cos[¢]?(—30Cos[¢]Sin[31]C13 3 + Cos[A](—5Cos[¢]
+ 4Sec[¢])S3 1 + 30Cos[34]Cos[¢]S3 3

+ Sin[A]C13 1 (Sec[¢] — 5Sin[¢]Tan[¢]))

Ayy = 1 S,ua (3Cos[¢p](—5 + 7Cos[2¢])(Sin[2A]C1, , — Cos[21]S,7)
+ 168Cos[¢]*(—Sin[44]C1, 4 + CoS[4A]S,4)
+ /Cos[¢]%(—3 + 7Sin[$]?)(~Sin[A]C1,,,
+ Cos[A]S41)Tan[¢] + 126(Cos[¢p]?)3/2(—Sin[31]C1, 5
+ Cos[34]S,3)Tan[¢])

Ays = % 15ua3 (y/ Cos[¢]2Sec[¢](1 — 14Sin[¢]?
+ 21Sin[¢]*)(—Sin[A]C15, + Cos[A]Ss 1)
+ 14Cos[¢](—5Sin[¢] + 3Sin[3¢])(Sin[22]C15 »
— Cos[21]Ss5,) — 2016Cos[¢]3Sin[¢](Sin[44]C15 4
— Cos[42]Ss 4) + 2520(Cos[¢]?)5/2Sec[¢p](—Sin[51]C1g s
+ Cos[54]Ss,5) + 84(Cos[¢]?)3/2(Sin[31]C15 5
— Cos[34]55,3)(Sec[¢] — 9Sin[¢]Tan[¢]))

S
S

B.48

B.49

B.50

B.51

B.52

B.53



Ay = %21ua2(% (—5)Cos[¢](35 — 60Cos[2¢]
+ 33Cos[4¢])(Sin[21]C1e, — Cos[24]S62)
+ 360Cos[¢]*(—9 + 11Cos[2¢])(Sin[41]C1g 4
— Cos[41]S64) — 23760Cos[q§]5(Sin[6/1]C16,6
— Cos[61]Ss6) + +/Cos[¢p]2(5 — 30Sin[¢]? B.54
+ 33Sin[¢]*)(—Sin[A]C1¢; + Cos[A]S 1) Tan[¢]
+ 180(Cos[¢]?)%/2(—3 + 11Sin[¢]?)(—Sin[31]C1¢ 5
+ Cos[31]Se3)Tan[¢]
+ 19800(Cos[¢]%)%/?(—Sin[54]C1g 5
+ Cos[51]Se 5)Tan[¢])

! 7ual(y/Cos[@]?Sec[¢](—5 + 135Sin[¢]? — 495Sin[¢p]*

Y7 = Tero

+ 429Sin[$]°) (—Sin[A]C1;, + Cos[A]S, ) — % (109

— 132Cos[2¢] + 143Cos[4¢])Sin[2¢](Sin[24]C1,,
— Cos[24]S;,) + 270(Cos[¢]?)3/2Sec[¢](3 — 66Sin[¢]?

+ 143Sin[¢]*) (—Sin[31]C1; 5 + Cos[31]S; 3) B.55
+ 7920Cos[¢]3(—7 + 13Cos[2¢])Sin[¢p](Sin[4A4]C1; 4

— Cos[44]S;4) + 59400(Cos[¢]?)%/2Sec[¢](—1

+ 13Sin[¢]%)(—Sin[54]C1, 5 + Cos[54]S5)

— 1853280Cos[¢]°Sin[¢](Sin[6A]C1, ¢ — Cos[64]S )

+ 2162160(Cos[¢]?)7/?Sec[¢](—Sin[7A]C1, ,

+ Cos[74]S7 7))



1 35
@ys = Tg—15 9ac (T¢ Cos[$](—210 + 385Cos[2¢] — 286Cos[4¢]

a

1
¥ T 128r11

+ 143Cos[6¢])(Sin[24]C1g, — Cos[21]Sg»)

— 1155Cos[¢]3(99 — 156Cos[2¢]

+ 65Cos[4¢])(Sin[44]C1g 4 — Cos[44]Sg 4)
+360360Cos[¢]°(—13 + 15C0s[2¢])(Sin[6A]C1g ¢

— Cos[64]Sg¢) — 28828800Cos[q§]7(Sin[SA]Clg,g

— Cos[84]Sgg) + +/Cos[¢p]?(—35 + 11Sin[¢]*(35

— 91Sin[¢]? + 65Sin[¢]*))(—Sin[A]C1g

+ Cos[A]Sg 1) Tan[¢] + 2310(Cos[¢]?)3/?(3 — 26Sin[¢]?
+ 39Sin[¢]*)(—Sin[31]Clg 3 + Cos[31]Sg 3) Tan[¢]
+600600(Cos[¢]?)3/2(—1 + 5Sin[¢]?)(—Sin[54]Clg s
+ Cos[51]Sg 5)Tan[¢]

+ 25225200(Cos[¢]?)7/?(—Sin[71]Clg ;

+ Cos[7A]Sg ;) Tan[¢])

45uad(y/Cos[¢p]?Sec[¢](7 + 11Sin[¢]*(—28

+ 182Sin[¢]? — 364Sin[¢]*

+ 221Sin[¢]®))(—Sin[A]C1lg; + Cos[A]So,) + 1741 (—166
+ 403Cos[2¢] — 234Cos[4¢]

+ 221Cos[6¢])Sin[2¢](Sin[24]C1y, — Cos[24]Sy,)

+ 1848(Cos[¢]?)3/2Sec[¢](—1 + 39Sin[¢]?

— 195Sin[¢]* + 221Sin[¢]°)(—Sin[31]C1q 3

+ Cos[34]Ss3) — 12012Cos[¢]3(66Sin[¢] — 45Sin[3¢]
+ 17Sin[5¢])(Sin[44]C1g 4 — Cos[44]Sg 4)
+240240(Cos[¢]%)%/?Sec[¢] (1 — 30Sin[¢]?

+ 85Sin[¢]*) (—Sin[51]C1lg 5 + Cos[52]Sy5)

+ 2882880Cos[¢]°(—11

+ 17Cos[2¢])Sin[¢](Sin[64]C1g¢ — Cos[64]Sg6)
+20180160(Cos[¢]?)7/?Sec[¢p](—1

+ 17Sin[¢]?)(—Sin[72]C1q; + Cos[71]S, 7)

— 784143360Cos[¢]7Sin[¢](Sin[8A]C1eg — Cos[8]Syq)

+ 882161280(Cos[¢]2)9/25ec[¢] (=Sin[91]C14 4
+ Cos[94]Sy,5))

B.56

B.57



Ay10 = WSSuaéo(—18Cos[¢](7 + 13Sin[¢]*(—28 + 210Sin[¢]?

— 476Sin[¢]* + 323Sin[¢]°))(Sin[24]C14,,

— Cos[24]S102) + 819Cos[¢]*(—858 + 1485Cos[2¢]

— 918Cos[4¢] + 323Cos[6¢])(Sin[44]C11g 4

— Cos[44]S10,4) — 147420Co0s[¢]* (585 — 884Cos[2¢]

+ 323Cos[4¢])(Sin[64]C1, ¢ — Cos[6A4]S106)
+160392960Cos[¢]” (—17 + 19Cos[2¢])(Sin[8A]Clyy g
— Cos[84]S10,8) — 15237331200Co0s[¢p]°(Sin[101]C110 10
— Cos[10A]S;0,10) + v/ Cos[¢]?(63 + 13Sin[¢]*(—84 B.58
+ 378Sin[¢]? — 612Sin[¢]*

+ 323Sin[¢]®)) (—Sin[A]C119, + Cos[A]S101)Tan[¢]

+ 2808(Cos[¢]?)3/2(~7 + 105Sin[¢]? — 357Sin[¢]*

+ 323Sin[¢]®) (—Sin[32]C1,03 + Cos[31]S;0,3) Tan[¢]

+ 196560 (Cos[¢]?)°/%(15 — 170Sin[¢]?

+ 323Sin[¢]*) (—Sin[52]C1,o5 + Cos[51]S;0,5) Tan[¢]
+93562560(Cos[¢]?)7/?(-3

+ 19Sin[¢]?) (—Sin[72]C144 7 + Cos[71]S17) Tan[¢]

+ 13713598080 (Cos[¢]?)%/?(—Sin[94]C1440

+ Cos[94]S10,9) Tan[¢])

A =0 B.59

a, = riguae(Cos[q’)]Cll,O — +/Cos[¢]%(Cos[2]C1y 4 B.60
+ Sin[A]S; 1) Tan[¢])

1 .
ay, = r_43pag(Cos[¢>]Sm[¢>]Clz,o

+ /Cos[@]?Cos[2¢]Sec[¢p](Cos[A]C1, ; + Sin[A]S;1)
— Sin[2¢](Cos[24]C1,, + Sin[24]S;,))

B.61



A,z = 815 3pa3 ((Cos[¢p] — 5Cos[3¢])C13, + 10(Cos[¢]
+ 3Cos[3¢])(Cos[24]C13, + Sin[24]S3 ;)

+ 24/ Cos[¢]?(Cos[A](7 + 15Cos[2¢])C13 1 + (7
+ 15Cos[2¢])Sin[A]S; ; — 60Cos[¢]*(Cos[34]C1; 5

+ Sin[31]S53))Tan[¢])

B.62

Ayy = 161 z Spag((2Sin[2¢] — 7Sin[4¢])C1, o + 4+/Cos[¢p]?(Cos[2¢]

— 7Cos[4¢])Sec[¢p](Cos[A]C1,; + Sin[A]S, 1)

+ 12(2Sin[2¢] + 7Sin[4¢])(Cos[24]C1,, + Sin[24]S,,) B.63
+ 336Cos[¢]/Cos[¢]?(—1 + 2Cos[2¢])(Cos[32]C1, 3

+ Sin[31]S,3) — 1344Cos[¢]3Sin[¢](Cos[44]C1, 4

+ Sin[44]S54.4))

15pa3((2Cos[¢] — 7Cos[3¢] + 21Cos[5¢])C1s
— 28(—2Cos[¢] + 3(Cos[3¢] + 5Cos[5¢]))(Cos[24]C15 ,
+ Sin[24]Ss ;) + 3364/Cos[$]2(—1
+ 15Cos[2¢])Sin[2¢](Cos[31]C15 3 + Sin[34]Ss 3)
+ 4032Cos[¢]*(—3 + 5Cos[2¢]) (Cos[41]C15 ,
+ Sin[44]Ss 4) — 164/Cos[¢]2(29 + 21Sin[¢]*(—6
+ 5Sin[¢]?))(Cos[A]C1s 1 + Sin[A]S5 ) Tan[¢]
— 40320(Cos[¢]%)%/?(Cos[524]C1s
+ Sin[51]S5 5)Tan[¢])

Az5 = 1287

B.64

——21pa8((5Sin[2¢] — 12Sin[4¢] + 33Sin[6¢])Cl,,

+ 2+/Cos[¢]?(5Cos[2¢] — 24Cos[4¢]
+ 99Cos[6q§])Sec[q§] (Cos[A]C1g1 + Sin[A]Sg )

—10(—17Sin[2¢] + 12Sin[4¢]

+ 99Sin[6¢])(Cos[21]C1 , + Sin[21]S 5)

+ 1440Cos[¢]+/Cos[¢p]?(—7 + 14Cos[2¢]

— 11Cos[4¢])(Cos[31]C14 3 + Sin[31]S¢3)

+ 2880Cos[¢]*(—47Sin[¢] + 33Sin[3¢])(Cos[44]C1g 4
+ Sin[41]Se,4) + 126720Cos[¢]3y/ Cos[¢]?(—2

+ 3Cos[2¢])(Cos[54]Clg 5 + Sin[54]Se 5)

— 760320Cos[¢]°Sin[¢](Cos[6A4]C1g ¢ + Sin[61]Se6))

1
926 = 35678

B.65



7ua’((25Cos[¢p] — 81Cos[3¢] + 165Cos[5¢]

—429Cos[7¢])C1,, + 18(75Cos[¢] — 171Cos[3¢]
+ 55Cos[5¢] + 1001Cos[7¢])(Cos[24]C1, ,

+ Sin[24]S; ;) + 720Cos[¢]+/ Cos[¢]?(—523
+ 396Cos[2¢] — 1001Cos[4¢])Sin[¢] (Cos[32]C1, 5

+ Sin[31]S; 3) — 31680Cos[¢]*(81 — 148Cos[2¢]
+ 91Cos[4¢])(Cos[44]C1;, 4 + Sin[4A]S; 4)

+ 380160Cos[¢]3/ Cos[¢]2(—29

+ 91Cos[2¢])Sin[¢](Cos[54]C1; 5 + Sin[51]S; 5)

+ 9884160Cos[¢]>(—5 + 7Cos[2¢]) (Cos[6A]C1; ¢
+ Sin[64]S; ¢) — 644/ Cos[¢]?(—275 + 2385Sin[¢]?
— 5049Sin[¢]* + 3003Sin[¢]°)(Cos[1]C1, ,

+ Sin[A]S; ;) Tan[¢]

— 138378240(Cos[¢]?)7/2(Cos[72]C1,,

+ Sin[721]S; ;) Tan[¢])

427 = 102470

B.66

Q8 = 55 a70 Mag((70Sin[2¢] — 154Sin[4¢)] + 286Sin[6¢t]

— 715Sin[8¢])C1g + 44/ Cos[¢]?(35Cos[2¢]

— 154Cos[4¢] + 429Cos[6¢]

— 1430Cos[8¢])Sec[¢](Cos[A]Clg 1 + Sin[A]Sg ;)
+280(16Sin[2¢] — 22Sin[4¢]

+ 143Sin[8¢]) (Cos[21]C1g, + Sin[24]Sg ;)

+ 36960Cos[¢]+/Cos[¢]?(—21 + 42Cos[2¢]

— 39Cos[4¢] + 26Cos[6¢])(Cos[34]C1g 3 + Sin[31]Sg3)
— 147840Cos[¢]3(138Sin[¢] — 117Sin[3¢] B.67
+ 65Sin[5¢])(Cos[44]Clg 4 + Sin[44]Sg 4)

+ 7687680Cos[¢]3+/Cos[¢]2(—11 + 19Cos[2¢]

— 10Cos[4¢])(Cos[54]Clg 5 + Sin[54]Sg5)
+92252160Cos[¢]°(—9Sin[¢]

+ 5Sin[3¢])(Cos[64]C1g ¢ + Sin[6A4]Sg ¢)

+ 461260800Cos[¢]°+/ Cos[¢p]2(—3

+ 4Cos[2¢])(Cos[7A]Clg; + Sin[74]Sg 7)
—3690086400Cos[¢]”Sin[¢](Cos[84]Clgg

+ Sin[84]Sg8))



1
— 9 —
(z9 = omea i 45pa,((98Cos[¢] + 11(—28Cos[3¢] + 52Cos[5¢ ]

— 91Cos[7¢] + 221Cos[9¢]))Cl,, + 88(98Cos[¢]

— 252Cos[3¢] + 260Cos[5¢] + 91Cos[7¢]
—1989Co0s[9¢])(Cos[24]C1g, + Sin[24]S, ,)

+ 14784Cos[¢]+/ Cos[¢]?(—202 + 793Cos[2¢]

— 390Cos[4¢] + 663Cos[6¢])Sin[¢](Cos[34]Clqy3

+ Sin[31]So3) + 384384Cos[¢p]*(—198 + 375Cos[2¢]
— 298Cos[4¢] + 153Cos[6¢])(Cos[44]C1g 4

+ Sin[41]S,,4) + 7687680Cos[¢]+/ Cos[¢p]2(172Cos[2¢]
— 3(41 + 51Cos[4¢]))Sin[¢] (Cos[51]Clq 5

+ Sin[51]Ss5) — 92252160Cos[¢]%(65 — 108Cos[2¢] B.68
+ 51Cos[4¢])(Cos[64]Clg ¢ + Sin[6A4]Sg )

+ 369008640Cos[¢]5+/Cos[p]2(~71

+ 153Cos[2¢])Sin[¢](Cos[71]C1, ; + Sin[71]S, ;)
+12546293760Cos[$]7 (=7 + 9Cos[2¢])(Cos[84]C1 g

+ Sin[81]S45) — 256+/Cos[]2(623 + 11Sin[¢p]?(—812
+3094Sin[¢]? — 4316Sin[¢]*

+ 1989Sin[¢]°))(Cos[A]C1ly; + Sin[A]Sy,)Tan[¢]

— 225833287680(Cos[¢]?)%/?(Cos[94]C1o.

+ Sin[91]Sg9)Tan[¢])



aAy10 = mSSHCL%O((Z(yLSiH[Zd)] + 13(—488in[4(,‘b] + 81SIH[6¢)]
— 136Sin[8¢] + 323Sin[106]))Cl0,

+ 2/Cos[¢]?(294Cos[2¢] + 13(—96Cos[4¢]
+ 243Cos[6¢]| — 544Cos[8¢ ]

+ 1615Cos[10¢]))Sec[¢](Cos[A]C11¢ 1 + Sin[A]S10,1)
+ 18(1666Sin[2¢] + 13(—208Sin[4¢] + 171Sin[6¢]
+ 136Sin[8¢] — 1615Sin[10¢])) (Cos[21]C14,

+ Sin[24]S;4,) + 7488Cos[¢]/ Cos[¢]?(—1617
+ 3234Cos[2¢] — 3136Cos[4¢] + 2686Cos[6¢]

— 1615Cos[8¢])(Cos[34]C1443 + Sin[31]S10,3)
+ 104832Cos[¢]3(—4917Sin[¢] + 4455Sin[3¢]
— 3349Sin[5¢] + 1615Sin[7¢])(Cos[44]C11 4

+ Sin[42]S10,4) + 6289920Cos[¢]+/Cos[¢p]?(—572
+ 1045Cos[2¢] — 748Cos[4¢]

+ 323Cos[6¢])(Cos[54]C14g 5 + Sin[54]S145)

— 12579840Cos[¢]°(5278Sin[¢] — 3859Sin[3¢]
+ 1615Sin[5¢])(Cos[64]C11g¢ + Sin[64]S10,6)

+ 1710858240Cos[¢]°/Cos[¢]2(—135 + 218Cos[2¢]
— 95Cos[4¢])(Cos[71]C1,¢ 7 + Sin[7A]S14,7)

+ 10265149440Cos[¢]” (—193Sin[¢]

+ 95Sin[3¢])(Cos[81]C1,4 g + Sin[81]S1¢g)

+ 780151357440Cos[¢]”+/ Cos[p]?(—4

+ 5Cos[2¢])(Cos[94]C11g + Sin[94]S10,9)

— 7801513574400Cos[¢]°Sin[¢](Cos[101]C144 10
+ Sin[102]S10,10))

B.69






APENDICE C - COEFICIENTES DOS HARMONICOS ESFERICOS DE
MARTE

A Tabela C.1 apresenta os coeficientes dos harmonicos esféricos de Marte até grau e

ordem 5 e as incertezas nos coeficientes. Os valores para os coeficientes até grau e ordem

80 podem ser encontrados em https:/bowie.gsfc.nasa.qov/926/MARS/GGM2BC80.SHA.

Tabela C.1. Coeficientes dos harmonicos esféricos de Marte

Cnm

Snm

Incerteza no Cnm

Incerteza no Snm

-8,7450547081842009E-04

0,0000000000000000E+00

1,2103113782184000E-10

0,0000000000000000E+00

1,3938449166781359E-10

1,7044280642328221E-10

7,3039927797648007E-11

7,3266295432547008E-11

-8,4177519807822603E-05

4,9605348841412452E-05

3,3991945147726000E-11

3,4592569163869000E-11

-1,1886910646015641E-05

0,0000000000000000E+00

9,8471786784139995E-11

0,0000000000000000E+00

3,9053442315700724E-06

2,5139324037413419E-05

7,1449688816484996E-11

7,2254867814010005E-11

-1,5863411026265399E-05

8,4857987158792132E-06

5,9676026032878996E-11

5,9797382572260005E-11

3,5338541142774030E-05

2,5113984262622799E-05

3,9949037676474000E-11

4,0462374542868001E-11

5,1257987175465586E-06

0,0000000000000000E+00

1,0329911830041000E-10

0,0000000000000000E+00

4,2271575054702128E-06

3,7413215027228718E-06

9,3004765290544999E-11

9,4423002643425008E-11

-1,0253884110275679E-06

-8,9622951629187374E-06

7,3213784191804998E-11

7,3314619138911000E-11

6,4461288728918093E-06 -

2,7297790313231990E-07

5,0594702258703002E-11

5,1248160693008003E-11

9,6384334824044650E-08 -

1,2861361694339760E-05

2,9964623548633001E-11

3,0045838133870998E-11

-1,7242068505338999E-06

0,0000000000000000E+00

1,0935027490925000E-10

0,0000000000000000E+00

4,9155252614409601E-07

2,1179750719200639E-06

1,0291694202540000E-10

1,0455199159658000E-10

-4,3015486989529303E-06

-1,1283599363068411E-06

8,8105287844057999E-11

8,7282038965633995E-11

3,3106878341316730E-06

2,3024139448590119E-07

6,8215826754134999E-11

6,8675139409518995E-11

-4,6889658986047850E-06

-3,2997722093047299E-06

5,0256560862804000E-11

4,9993069474561002E-11

af o gaf o o g B B B B B W W W W N N NS

gl B w| N | O B W N | O W N k| o N | o 3

-4,3640801168293771E-06

3,8656154098344251E-06

3,2926957261939999E-11

3,2808375832549997E-11



https://bowie.gsfc.nasa.gov/926/MARS/GGM2BC80.SHA
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