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Resumo. O presente trabalho apresenta um estudo das principais
perturbagoes orbitais capazes de alterar a orbita de um satélite artificial na
vizinhanca de Deimos, a menor e mais distante lua de Marte. Sdo
consideradas a perturbagdo devido ao campo ndo central de Deimos, a
intensa atragdo gravitacional de Marte, a atra¢do gravitacional do Sol e a
pressdo de radiagdo solar. O potencial gravitacional de Deimos é modelado
utilizando o método dos poliedros e o potencial gravitacional de Marte é
modelado a partir da expansdo em harmonicos esféricos. A partir desse
estudo é possivel determinar a trajetoria que seria descrita por um satélite
artificial ao redor de Deimos, mesmo quando levadas em consideragdo as
intensas for¢as perturbativas capazes causar significativos desvios na orbita
do veiculo espacial.
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1. Introducao

Mesmo menor e mais distante de Marte quando comparada a Fobos, Deimos foi a
primeira lua descoberta. Devido a proximidade entre Marte e Deimos e a diferenca de
massa entre os corpos, o planeta exerce significativa influéncia na trajetéoria de um
satélite artificial na vizinhanca de Deimos.

Sendo assim, o presente trabalho objetiva apresentar um estudo das principais
perturbacdes capazes de alterar a Orbita de um satélite artificial na vizinhanca de
Deimos, bem como uma analise do desvio causado nos elementos orbitais que
caracterizam a drbita do veiculo espacial, além de apresentar uma opg¢ao para manter um
satélite artificial perto de Deimos por um longo periodo de tempo, mesmo quando a
intensa atracao gravitacional de Marte € considerada.

As perturbagdes consideradas sdo o campo gravitacional ndo central de Deimos,
modelado utilizando o método dos poliedros (Werner, 1993 e Werner e Scheers, 1996),
a atracdo gravitacional de Marte, modelada a partir do modelo apresentado por Lemoine
et al. (2011), que nos permite expandir o potencial gravitacional do planeta at¢ 80 para
grau ¢ ordem, a atracdo gravitacional de Fobos e do Sol e a pressao de radiagao solar.
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Todas as simulagdes foram feitas a partir de um simulador de trajetéria orbital,
Spacecraft Trajectory Simulator — STRS (Rocco, 2008), que utiliza propulsao continua e
controle orbital em malha fechada.

2. Metodologia

Para o estudo do campo gravitacional ndo central de Deimos foi inserido no simulador
de trajetéria STRS um modelo, baseado no modelo de poliedros, que nos permite
considerar a alta irregularidade com relagdo ao formato e distribuicdo de massa de
Deimos. O potencial gravitacional de Marte foi considerado utilizando o modelo GMM-
2B. Também foram consideradas as perturbacfes devido a atracdo gravitacional do Sol,
além da pressdo de radiacao solar.

2.1. Potencial Gravitacional de Deimos

O potencial gravitacional de Deimos foi modelado baseado no método dos poliedros
(Werner, 1993 ¢ Werner ¢ Scheers, 1996) e na metodologia utilizada por Venditti
(2013). A partir da leitura de tabelas fornecidas pela NASA (Gaskell, 2011), contendo
as coordenadas de cada poliedro que forma o corpo, foi desenvolvido um modelo que
descreve o formato altamente irregular da lua. Entdo, é calculado o baricentro de cada
tetraedro e nele é alocada uma concentragdo de massa proporcional ao volume de cada
poliedro. Com as posicdes de cada concentracdo de massa é possivel calcular o
potencial gravitacional gerado por cada concentracdo, e o somatério do potencial gerado
por cada concentragdo fornece o potencial gravitacional gerado por Deimos. Dessa
forma é possivel obter o potencial gravitacional quando considerada a alta irregularidade
no formato e na distribuicdo de massa de Deimos.

2.2. Potencial Gravitacional de Marte

Para a atracdo gravitacional de Marte foi implementado no STRS o modelo GMM-2B,
elaborado por Lemoine et al. (2011) que utiliza a Equacéo (1) (Kaula, 1966) expandida
até grau e ordem 80.

w 1
U= @[1 —I—Z (%)I Z [Cyp cosmd + S, sinmA]P;,,(sin @) (1)

r =2 m=0
em que G é a constante gravitacional universal, M é a massa do planeta, @ é o raio
equatorial, Pim sao os polindbmios de Legendre associados normalizados de grau | e
ordem ™, T é a coordenada radial fixa no corpo, ¢ a latitude e 4 é a longitude, e Cm e
Sim sdo os coeficientes normalizados da expansao dos harmdnicos esféricos.

2.3. Atracao gravitacional de Fobos e do Sol

De acordo com Szebehely (1967) o problema geral de trés corpos fornece uma maneira
simples de calcular as aceleracdes perturbadoras devido a atracdo gravitacional dos
corpos, obtido a partir de lei da gravitacdo de Newton, dadas pelo conjunto de Equacdes

).
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em que 74, 7, € 75 S30 0s vetores posicdo dos corpos, m,, m, e my S0 as massas dos

corpos e G é a constante gravitacional.

2.3. Pressdo de Radiacao Solar

O modelo da perturbacdo devido a pressdo de radiacdo solar foi desenvolvido baseado
no modelo do albedo (Rocco, 2010).

Tendo em vista que para o modelo do albedo é necessario que seja feita a modelagem do
movimento do Sol, bem como a sua radiacdo emitida, do movimento da Lua e do
movimento do satélite, tais rotinas foram igualmente utilizadas para o calculo da pressao
de radiacdo solar. Entretanto, deve-se considerar que a radiacdo solar incide diretamente
na superficie do satélite, ao inves de considerar que a radiacdo solar foi refletida por
algum corpo celeste antes de atingir o satélite, como no caso do albedo.

Modelos de pressdo de radiacdo solar podem ser encontrados em Vilhena de Moraes
(1978) e Zanardi (1993).

3. Resultados e Discussao

Como citado anteriormente, primeiramente ¢ feito um estudo das principais forcas
perturbativas capazes de alterar a oOrbita de um satélite artificial na vizinhanga de
Deimos, quando o veiculo espacial permanece proximo a superficie da lua.

Devido a intensa perturbacdo do potencial gravitacional de Marte, manobrar um satélite
artificial para que se aproxime de Deimos, e manté-lo ali, pode ndo ser uma tarefa
simples. Sendo assim, ¢ apresentada também uma opg¢do para manter um satélite
artificial préximo a Deimos por um longo periodo de tempo.

3.1. Perturbacdes orbitais

As Figuras 1 a 4 apresentam o incremento de velocidade perturbador devido ao
potencial gravitacional de Deimos, atracdo gravitacional de Marte e do Sol e pressao de
radiacdo Solar, para uma Orbita na vizinhanca de Deimos para um tempo de simulagao
de 5 dias.
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Figura 1. Perturbacédo devido a Deimos (5 Figura 2. Perturbacédo devido a Marte (5
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Figura 3. Perturbacédo devido ao Sol (5 Figura 4. Perturbacao devido a presséo de
dias). radiacao (5 dias).

3.1. Estratégia para manter o satélite artificial na vizinhanca de Deimos

Devido a significativa diferenca de massa entre Deimos e Marte, e ao fato de Deimos
realizar uma orbita perto de Marte, o campo gravitacional do planeta exerce influéncia
significativa na 6rbita de um satélite artificial em torno de Deimos, o que pode dificultar
manter um satélite em uma Orbita estadvel por um longo periodo de tempo. Os
parametros fisicos e orbitais de Marte e Deimos sdo apresentados nas Tabelas 1 e 2.

Tabela 1. Parametros de Marte.

Massa 6,4171 x 102 kg
Raio Equatorial 3396,2 km
Tabela 2. Parametros de Deimos.
Massa 1,8 x 10 kg
Raio equatorial 6,2 £0.18 km
Semi-eixo maior 23463,2 km
Excentricidade 0,00033

Inclinagdo (com respeito ao 0,93°
equador de Marte)
Periodo orbital 1,263 dias

A estratégia para manter o satélite artificial perto de Deimos adotado neste trabalho é
manter o satélite na realidade em 6rbita de Marte, mas com o mesmo periodo orbital de
Deimos e condi¢des iniciais similares a orbita de Deimos em torno de Marte. Um estudo
usando esta abordagem, para um satélite na proximidade de Fobos, pode ser encontrado
em Gongalves et. al, 2016 e Rocco et. al, 2017. Para esta abordagem foi utilizado um


https://pt.wikipedia.org/wiki/Quilograma
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sistema de referéncia semelhante ao adotado nas manobras de rendezvous. Os eixos
coordenados H-bar, R-bar e V-bar, mostrados nas Figuras 6 e 7, representam,
respectivamente, as coordenadas na direcdo oposta ao momento angular, na direcdo do
centro do corpo central e na direcdo do vetor de velocidade (Fehse, 2003).

Na Figura 5, a orbita vermelha € a orbita do satélite artificial em torno de Marte e a
Orbita verde ¢ a drbita de Deimos. Podemos ver claramente que o satélite orbita Marte,
por isso é possivel manté-lo perto de Deimos. Este estudo foi realizado por um tempo de
simulacdo de 30 dias e 100 dias.

Nas Figuras 6 e 7 podemos ver gque o satélite permanece muito perto de Deimos, mas ao
longo do tempo estd se afastando. Isso ocorre porque Deimos e o satélite sdo
perturbados por Marte, mas o satélite também é perturbado por Deimos. Devido a
perturbacdo de Deimos, o satélite deixa de ter os elementos keplerianos similares aos da
lua. Portanto, a perturbacdo devido ao potencial gravitacional de Marte, adicionada a
perturbacdo devido ao potencial gravitacional de Deimos, fazem com que a distancia
entre o satélite e Deimos aumente ao longo do tempo.
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Figura 6. Trajetoria na vizinhanca de Deimos Figura 7. Trajetoria na vizinhanca de Deimos
(30 dias). (100 dias).

As Figuras 8 a 19 mostram o incremento de velocidade perturbador devido a atragdo
gravitacional de Deimos, de Marte, do Sol, a pressdo de radicdo solar, a perturbacéo
total e a distancia entre o veiculo espacial e Deimos para o tempo de simulagdo de 30 e
100 dias.
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Figura 14. Perturbacédo devido a Deimos Figura 15. Perturbacgao devido a Marte (100
(100 dias). dias).



8°\Workshop em

E hari ~ .
ng:c:o;?aaEespaciais Sd0 José dos Campos/SP - 09 e 10 de agosto de 2017

x10" x10°

xaxis
—yaxis||
zaxis
total

| |
| H

Iy ety
i |

\ \ —yaxis

LA RRRE) el
“o 05 1 15 2 25 3 35 4 0 05 1 15 2 25 3 35 4
Time (s) x10° Time (s) x10°

LR
H
|

Il
\

Solar pressure radiation (m/s)

A b RN B O kN W A

Sun attraction (m/s)
A b M Rk o kN W A

total
T

Figura 16. Perturbacéo devido ao Sol (100 Figura 17. Perturbacéo devido a presséo de

dias). radiacao (100 dias).
0.02 T - 12Xlos
0,015 7;’3:: H 210 \/\/\jV
g total 8 N
E 001 I I '§ 8 A4 Y
g 0.005 A £
2 g AN‘/\N
g ] g 4 ,\/V"u
= ] /\/\/‘/\
-0.005 '5 2
001 o oot
0 05 1 15 2 25 3 35 4 0 05 1 15 2 25 3 35 4
Time (s) X 106 Time (s) X 106
Figura 18. Perturbacéo total (100 dias). Figura 19. Distancia satélite-Deimos (100
dias).

Podemos notar diferenca na magnitude da perturbacdo devido ao potencial gravitacional
dos corpos estudados. Mesmo com massa significativamente maior, no caso das
condicdes iniciais estudadas, Marte exerce menor influéncia do que Deimos. No
entanto, essa diferenca ndo é suficiente para manter a nave espacial orbitando Deimos
indefinidamente, e a soma das perturbacfes faz com que os elementos orbitais evoluam
ao longo do tempo e o veiculo espacial se distancie da lua, como pode ser visto nas
Figuras 13 e 19. A inconstancia do potencial gravitacional de Marte (Figuras 9 e 15)
também € notavel. 1sso ocorre porque € considerado alto valor de grau e ordem na
expansdo dos harménicos esféricos do planeta.

Quando as Figuras 8 e 14 sdo comparadas, é possivel observar que existem picos de
maior perturbacdo. Isso se deve ao fato de que hd momentos de maior e menor
aproximagcéao entre a nave espacial e Deimos.

Nas Figuras 20 a 22, sdo apresentados os elementos keplerianos que caracterizam a
Orbita do satélite artificial, apenas para o caso de simulagdo de 100 dias.
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Figura 20. Desvio no semi- Figura 21. Desvio na Figura 22. Desvio na
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As Figuras 20 a 22 mostram que o0 desvio nos elementos orbitais foram mais
pronunciados no inicio da simulacdo, quando o satélite estava mais proximo de Deimos.
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Vale ressaltar que os desvios apresentados sdo para a Orbita do satélite em torno de
Marte, seguindo a abordagem proposta.

é

4. Conclusao

As perturbagfes estudadas tém magnitudes proximas, o que pode tornar dificil manter
uma nave espacial orbitando Deimos. No entanto, com a abordagem adotada é possivel
realizar trajetorias proximas a superficie de Deimos, mesmo quando considerada a
atracdo gravitacional de Marte. Verificou-se que a variagdo nos elementos orbitais, se
deve essencialmente ao potencial gravitacional ndo-central de Deimos e a atracdo
gravitacional de Marte. A abordagem apresentada, em que o veiculo especial
permanence proximo a Deimos, pode ser de grande importancia para a observacao,
realizacdo de experimentos ou até mesmo pouso.
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