DINCON

CONFERENCIA BRASILEIRA DE DINAMICA, CONTROLE E APLICACOES

30 de outubro a 01 de novembro de 2017 — S&o José do Rio Preto/SP

Perturbacdo gravitacional do Sol sobre érbitas de satélites
artificiais em inclinacéo critica ao redor de Marte.

Rita de Céassia Domingosl
Lucas Marim da Silva2
Silvio César Vicentim Dourado3

Universidade Estadual Paulista (UNESP), Campus experimental de S&o Jodo da Boa Vista,
Séo Jodo da Boa Vista, SP

- .. . 4
Antonio Fernando Bertachini de Almeida Prado
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE), Sdo José dos Campos, SP

Resumo. O presente trabalho visa apresentar um estudo numérico da perturbagdo gravitacional do Sol
sobre a evolugdo orbital de satélites artificiais ao redor do planeta Marte. Para tanto foi utilizado o
algoritmo de dupla média com a funcdo perturbadora expandida em Polindmios de Legendre até a
segunda ordem. O objetivo é investigar a evolugdo dos elementos orbitais em funcdo do tempo de
veiculos espaciais ao redor de Marte considerando 6rbitas em inclinagdo critica. As integragdes numéricas
foram realizadas para um tempo total de 10 anos terrestres. Os resultados mostraram que o efeito da
perturbacgdo do Sol esta relacionado com o valor inicial da altitude da o6rbita do satélite. Quanto maior a
altitude do satélite, maior seré o efeito da perturbacéo do Sol. Para altitudes onde o efeito do achatamento
se sobrepde a perturbagdo do Sol, a variagdo de altitude do satélite devido a perturbagdo do Sol €
desprezivel.
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1 Introducéo

Devido ao grande interesse na procura de evidéncias de 4gua e vida em Marte [1, 2],
muito se tem estudado a respeito do planeta. Desde a década de 1990, varias missGes foram
direcionadas ao planeta, como por exemplo o lancamento das sondas americanas Mars
Global Surveyor (MGS) [3] e Mars Reconnaissance Orbiter (MRO) [4], que tinham como
objetivo observar a cartografia marciana e a existéncia de vestigios de agua no planeta,
respectivamente.
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Em particular, o estudo de 6rbitas ao redor do planeta Marte € um assunto importante para o
planejamento e sucesso de missdes. Usualmente, as Orbitas de satélites mais importantes ao
redor de Marte podem ser classificadas como 6rbitas heliossincronas, drbitas em inclinacdo
critica, orbitas congeladas e érbitas estacionarias. Em geral, estudos relacionados a oOrbitas de
satélites artificiais ao redor de Marte consideram somente o efeito do achatamento do planeta
como o principal fator que influencia a ¢rbita do satélite [5]. Outras perturbagGes como: arrasto
atmosférico, forca gravitacional devida a um terceiro corpo e pressdo de radiacdo ndo sdo
consideradas no problema.

Na literatura, muitos trabalhos podem ser encontrados sobre a perturbacdo causada por
um terceiro corpo na trajetéria orbital de um satélite. Utilizando a funcdo perturbadora
expandida em polindmios de Legendre até segunda ordem, [6] aplicou o método de dupla
média para descrever a perturbagdo causada por um terceiro corpo distante em uma Orbita de
satélite. [7] estudou este problema considerando a expansdo da funcdo perturbadora em
polinbmios de Legendre até quarta ordem, descrevendo a perturbacdo em um problema de
trés corpos para 0 caso restrito. Em ambos os estudos, a descricdo da perturbacdo assumia
que o corpo perturbador estava em Orbita circular ao redor do corpo principal.
Complementarmente, [8] considerou no modelo a perturbagdo causada por um corpo em
Orbita eliptica.

Tomando o modelo de dupla média baseado na expansdo da fungdo perturbadora em
polindmios de Legendre para o sistema Terra-Lua, obteve-se através dos estudos citados um
modelo simplificado com resultados satisfatérios. No entanto, nas referéncias citadas acima,
a obliquidade do planeta ndo foi considerada. Posteriormente, [9] incluiu ao modelo de dupla
média a obliquidade do planeta, possibilitando a aplicacdo do modelo para casos em que tal
pardmetro apresenta valores consideraveis. Assim, o modelo de dupla média pdde ser
aplicado para o sistema Sol-Marte, em que a obliquidade do planeta é dada por 25,19°.

Dentro deste contexto, este trabalho apresenta um estudo da perturbacdo gravitacional
do Sol sobre érbitas de satélites artificiais ao redor de Marte utilizando o algoritmo de dupla
média apresentado em [9], considerando a excentricidade e a obliquidade do planeta. As
condicdes iniciais sdo referentes as orbitas de satélites em inclinacdo critica ao redor de
Marte [5].

Este trabalho é estruturado como se segue. Na Sec¢do 2, nds apresentamos as equacdes
de movimento usadas para as integracbes numeéricas. Na Secdo 3, os resultados sdo
analisados e discutidos. Nossos comentarios finais sdo apresentados na Se¢éo 4.

2 Equacbes de movimento e condicfes iniciais

Neste estudo, é considerado o modelo de um sistema composto por um satélite artificial
ao redor de Marte. O satélite sofre a perturbacdo gravitacional do Sol e do achatamento de
Marte (J,). Como mencionado anteriormente, nds implementamos o algoritmo de dupla
média considerando a excentricidade e obliquidade do planeta utilizando a linguagem de
programacdo FORTRAN. As equacOes de variacdo dos elementos orbitais referentes ao
achatamento do planeta foram consideradas em primeira ordem. Como referéncia
matematica, nos utilizamos as equagdes apresentadas em [9] e [10].

As condigdes iniciais foram referentes a orbitas de satélites em inclinagéo critica. Orbita
em inclinagdo critica é um tipo de Odrbita no qual a excentricidade e o argumento de



pericentro médios ndo sofrem variagdo. Devido ao achatamento dos polos de Marte, a
protuberancia equatorial no planeta pode, indesejavelmente, ocasionar rota¢do do argumento
de pericentro e causar alteragcdes na excentricidade da orbita. As condi¢les iniciais foram
calculadas a partir das equagdes apresentadas em [5].

3 Resultados numéricos

Nesta Secdo serdo apresentados como exemplos os graficos dos resultados obtidos
considerando as trés condicdes iniciais para satélites artificiais, que estdo apresentadas na
tabela 1.

Tabela 1: Condicdes iniciais

Semieixo maior | Excentricidade Inclinacdo (graus)
(km)
Orbita 1 23397 0,01 63,4338
Orbita 2 53397 0,01 63,4730
Orbita 3 83397 0,01 63,3835

Neste sistema, leva-se em consideracdo que a Orbita de Marte ao redor do Sol € eliptica
e possui excentricidade igual a 0,0935. Assume-se também que o &ngulo de obliquidade do
planeta é equivalente a 25,19° e que J, = 1,95545 x 1073, As integracdes numéricas foram
realizadas considerando um tempo de 10 anos terrestres, o que corresponde a cerca de 5,32
periodos orbitais do planeta Marte.

Para analisar a perturbacdo causada no veiculo espacial, tomaram-se como condi¢Ges
iniciais orbitas em inclinagdo critica com excentricidade inicial constante e valores diferentes
de semieixo maior. A seguir, as figuras 1 e 2 mostram as variagbes de excentricidade e
inclinacdo, respectivamente, para a oOrbita 1.
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Para esse caso, nota-se que a excentricidade sofre uma variagdo maxima de 0,0001
quando t = 10 anos, atingindo o valor maximo de aproximadamente 0,0101. Sabendo que a
distancia de pericentro € dada pela equagéo 7, = a(1 — e), essa variacdo de excentricidade
pode ocasionar uma diferenca de aproximadamente 2,34 km na distancia de pericentro do
satélite, o que representa cerca de 0,01% do valor da distancia de pericentro da o6rbita
nominal. E possivel observar que ao passo que a excentricidade da 6rbita aumenta em funcio
do tempo, a inclinacdo apresenta um comportamento decrescente. Este efeito é resultado da
perturbacdo do Sol, que sobrepde o efeito da perturbacdo do achatamento.

Dados os resultados apresentados, variou-se o valor do semieixo maior para analisar a
perturbacdo do Sol sobre orbitas de diferentes altitudes. As figuras 3 e 4 mostram as
variagOes de excentricidade e inclinagdo para a Orbita 2.
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Para o caso da Orbita 2, torna-se evidente que a magnitude da variagdo de excentricidade
e inclinacdo dependem do valor inicial de semieixo da Grbita. A excentricidade atinge o valor
méximo de ~0,011015 no final do intervalo de 10 anos. Essa variacdo de excentricidade (de
~ 1,015 x 1073) pode ocasionar em uma diferenca na distancia de pericentro do satélite com
relacdo ao valor inicial de aproximadamente 54,2 km, valor cerca de 4 vezes maior que 0
obtido para a orbita 1. Para esse caso, a variagdo maxima da altitude de pericentro do satélite
representa aproximadamente 0,1% do valor da altitude de pericentro da érbita nominal. Esse
valor percentual é cerca de 10 vezes maior do que o valor obtido para a 6rbita 1.

Analisaram-se ainda as variagdes para valores maiores de semieixo maior. As figuras 5 e
6 mostram as variagdes de excentricidade e inclinacdo do satélite, respectivamente, para a
oOrbita 3.
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Assim como é possivel notar na figura 5, a variacdo de excentricidade assume uma
magnitude consideravelmente maior do que a apresentada nos casos anteriores, sendo
representada pela diferenca de aproximadamente 0,00375 com relagdo a excentricidade
inicial quando t = 10 anos. Para esse caso, torna-se ainda mais critica a diferenca de altitude
de pericentro, que é dada por aproximadamente 313,1 km, valor que € mais de 5,8 vezes o
obtido para a oOrbita 2. Esse valor representa uma diferenca de aproximadamente 0,38% com
relacdo a distancia de pericentro da drbita nominal, valor percentual que é consideravelmente
maior que o obtido nos casos anteriores.

Entende-se que 0 aumento na variacdo na distancia de pericentro para érbitas cada vez
mais altas ocorre por conta da distanciacdo do satélite com relacdo a Marte, que
consequentemente atenua a estabilizacdo causada pelo achatamento do planeta, ao passo que
aumenta a perturbacédo gravitacional inferida pelo Sol.

A tabela 2 mostra as variacGes de excentricidade e inclinacdo para outros casos
estudados.

Tabela 2: Categorias dos trabalhos.

Semieixo Excentricidade maxima Inclinacdo (graus) |ATer |
maior (km) (Emax) (Tinicial — Tfina1) (km)
23397 0,01010 63,43380 — 63,43377 2,34
33397 0,01025 63,43940 — 63,43933 8,35
53397 0,01102 63,47300 — 63,47267 54,2
63397 0,01168 63,47300 — 63,47277 106,5
73397 0,01259 63,38350 — 63,38266 190,1
83397 0,01375 63,38350 — 63,38222 313,1




4 Comentarios finais

Através dos resultados obtidos, foi possivel observar que o efeito da perturbacdo do Sol
estd diretamente relacionado com a distancia do satélite ao planeta, como mostrado na
literatura [8]. Notou-se através dos resultados numéricos que, ao se elevar o valor do
semieixo maior, obtém-se uma variacdo periddica cada vez mais significativa na
excentricidade e inclinacdo da orbita.

Embora as variacBes de excentricidade para as orbitas apresentadas tenham atingido
valores da ordem de 1073 ou inferiores, essa diferenca deve ser considerada significativa,
pois em todos 0s casos as Orbitas apresentaram uma variacdo significativa da distancia de
pericentro com relacdo a Orbita nominal. Observou-se ainda que ao elevar o valor do
semieixo maior da Orbita, a diferenca da altitude de pericentro pode assumir valores da
ordem de até centenas de km, representando uma diferenca consideravel com o decorrer dos
anos.

Os resultados mostram que para 6Orbitas em inclinacdo critica cada vez mais proximas de
Marte, o efeito do achatamento do planeta atenua significativamente a perturbacdo
gravitacional do Sol, mas ainda obtém-se variacGes significativas que resultam do efeito da
perturbacdo do Sol. Deste modo, é possivel notar que as perturbacdes ocorrem com maior
magnitude em Orbitas cada vez mais altas, resultando em diferencas da altitude de pericentro
cada vez mais significativas.
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