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RESUMO

Asteroides, desde o maior ji catalogado (Ceres) até os pequenos fragmentos de ro-
cha, estao entre os objetos de maior interesse na astrodinamica. Esses corpos tém
grande relevancia cientifica, uma vez que sao remanescentes da formacao do Sis-
tema Solar, mas também representam um potencial perigo para a vida na Terra e
podem ser imprescindiveis para o futuro da exploracao comercial do espaco. Assim,
desde que a missao Galileo realizou o primeiro fly-by de um veiculo espacial com o
asteroide 951 Gaspra, asteroides sdo alvos de missoes espaciais. As missoes Haya-
busa, NEAR Shoemaker e Rosetta sao alguns exemplos de sucesso. O sucesso das
missoes ja realizadas, das que estao em execucao e das futuras depende diretamente
do estudo de meios para explorar este tipo de objeto com minimo custo, cumprindo
todas as fases propostas e coletando a maior quantidade de dados possivel. Dentre
as futuras missoes para asteroides em preparacao destaca-se a missao AIDA, que
serd a primeira a estudar um sistema binario de asteroides. O alvo escolhido da
missao é o asteroide 65803 Didymos (1996 GT). Este sistema é composto por um
corpo central (Didymain), que tem 99% da massa total do sistema, e uma pequena
lua (Didymoon). Neste contexto, por meio desta tese, sao apresentadas alternativas
para a exploragao de sistemas binarios de asteroides. Em que sao apresentadas con-
di¢bes iniciais para cada uma das fases da missao AIDA. Os resultados apresentados
foram encontrados com o uso do Problema Circular Planar Restrito de Trés Corpos
(PCPR3C), das coordenadas de McGehee, do conceito de variedades invariantes do
infinito e do PCPR3C com pressao de radiagao solar (SRP). O conceito de manobras
orbitais através da manipulagao da SRP com dispositivos de variagdo da édrea e/ou
do coeficiente de reflectividade é apresentado como uma maneira simples de mano-
bras um veiculo espacial dentro de um sistema binario de asteroides. No geral, este
tipo de sistema é muito perturbado, sendo as érbitas coorbitais alternativas para sua
exploracao. Esta parte do estudo foi realizada utilizando o problema de dois corpos
perturbado, considerando as seguintes perturbagoes: Cyy, C, Didymoon, Sol, Ju-
piter, Marte, Terra e SRP. Nesta andlise, o conceito de integrais da aceleragao foi
utilizado para entender o papel de cada perturbador nos resultados encontrados.

Palavras-chave: asteroides bindrios. variedades invariantes. érbitas coorbitais.
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STUDY OF ORBITS FOR SPACECRAFT TRAVELLING AROUND
ASTEROIDS

ABSTRACT

Asteroids, from the largest ever cataloged (Ceres) to small fragments of rock, are
among the objects of greatest interest in astrodynamics. These bodies have great
scientific relevance, since they are reminiscent of the formation of the Solar System,
but they also represent a potential danger to life on Earth and may be essential
for the future of commercial space exploration. Thus, since the Galileo mission per-
formed out the first fly-by of a space vehicle with the asteroid 951 Gaspra, asteroids
are frequent targets of space missions. The missions Hayabusa, NEAR Shoemaker
and Rosetta are some examples of successfully. The success of the missions already
carried out, the ones that are being executed and the future ones depends directly
on the study of means to explore this type of object with minimum cost, fulfilling
all the proposed phases and collecting the largest amount of data possible. Among
future asteroid missions in preparation, the AIDA mission stands out, which will be
the first to study a binary asteroid system. The chosen target of the mission is the
asteroid 65803 Didymos (1996 GT). This system consists of a central body (Didy-
main), which has 99 of the total mass of the system, and a small moon (Didymoon).
In this context, through this thesis, alternatives are presented for the exploration of
binary asteroid systems. Where initial conditions are presented for each phase of the
AIDA mission. The results presented were found using the Restricted Planar Circu-
lar Three-Body Problem (PCPR3C), McGehee coordinates, the concept of invariant
manifold of the infinity and the PCPR3C with solar radiation pressure (SRP). The
concept of orbital maneuvers through the manipulation of the SRP with devices
capable to vary the area and/or the reflectivity coefficient is presented as a simple
way of maneuvering a space vehicle within a binary asteroid system. In general,
this type of system is very perturbed, with coorbital orbits being alternatives for its
exploration. This part of the study was fulfilled using the Two-Body Problem per-
turbed, considering the following perturbations: Csy, Css, Didymoon, Sol, Jupiter,
Mars, Earth and SRP. In this analysis, the concept of acceleration integrals was used
to understand the role of each perturbation in the results found.

Keywords: binary asteroids. invariant manifold. coorbital orbits.
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1 INTRODUCAO

Asteroides e cometas tém grande relevancia cientifica, uma vez que sdo remanescen-
tes da formagao do Sistema Solar (SHEPARD, 2015). Eles também representam um
risco para a vida na Terra no caso de uma colisdo (CHAPMAN et al., 1994). Assim
como podem ser imprescindiveis para o futuro da exploragao comercial do espaco,
através de sua mineragdo (ROSS, 2001). Uma vantagem em explorar estes corpos
é o fato de, em comparagao com planetas e suas luas, possuirem baixo potencial
gravitacional, o que permite um gasto minimo de combustivel nas manobras de ma-
nutengao da 6rbita do veiculo espacial na sua vizinhanga (TAKEI et al., 2020). O uso
de 6rbitas periddicas e ressonancias sao uma alternativa, pois ajudam a diminuir
as incertezas da missao na escolha da melhor trajetéria para orbitar estes corpos.
Contudo, novas soluc¢oes que otimizem ainda mais essas missoes sempre devem ser

buscada.

A sonda Galileo, langada em 1989, fez os primeiros fly-by (sobrevoo) com asteroi-
des, os asteroides 951 Gaspra e 243 Ida. A missao Hayabusa, lancada em 2003,
orbitou o asteroide 25143 Itokawa, pousou em sua superficie e coletou material que
foi trazido para a Terra (JOHNSON et al., 1992). A missao Rosetta, lancada em 2004,
foi a primeira missao a orbitar e pousar em um cometa e, antes de atingir o co-
meta 67P/Churyumov-Gerasimenko, realizou fly-by com os asteroides 2867 Steins
e 21 Lutetia (ACCOMAZZO et al., 2010; SCHULZ et al., 2012). Todos esses momentos
foram marcantes na histéria da exploragao espacial. Um dos proximos passos na
historia da exploragao espacial é a missao Asteroid Impact € Deflection Assessment
(AIDA), que serd a primeira a visitar um sistema binario de asteroides. O sistema
65803 Didymos (1996 GT) é formado por dois corpos, um central (Didymain) que
tem aproximadamente 99% da massa total do sistema e uma lua (Didymoon). A
missao AIDA ¢ dividida em duas: a missao Asteroid Impact Mission (AIM) de res-
ponsabilidade da European Space Agency (ESA) que estudard o sistema bindrio de
maneira geral e a missdo Double Asteroid Redirection Test (DART) de responsabili-
dade da National Aeronautics and Space Administration (NASA) onde sera testado
um impactor cinético que colidird com Didymoon. As fases da missao AIM sao:
aproximacao do veiculo espacial mae, posicionamento de CubeSats nos pontos L4 e
Ls e lancamento do médulo de pouso MASCOT-2 sobre Didymoon (MICHEL et al.,
2016).

O sistema Didymos e os objetivos da missdo AIM foram base para grande parte

desta Tese. Utilizando o problema Problema Circular Planar Restrito de Trés Cor-



pos (PCPR3C) e, com o auxilio da versao do PCPR3C em coordenadas de McGehee
apresentada em McGehee (1973) e da variedade invariante do infinito calculada a
partir dessa versdao em Llibre e Simé (1980), foram encontrados conjuntos de con-
di¢bes iniciais que satisfazem as fases da missdao AIM. Condigbes iniciais essas que
permitem: o veiculo espacial mae permanecer proximo ao sistema; os CubeSats per-
manecerem no ponto Ly e Ly; e o moédulo de pouso MASCOT-2 atingir Didymoon
com uma velocidade menor que 8 cm/s (velocidade de escape). Nesta parte foi intro-
duzido uma representacao da variedade invariante do infinito utilizando um angulo,
o qual define o vetor velocidade em relagao ao sistema de coordenadas de diregao
formado pela radial e transversal do veiculo espacial, o que facilita a visualizagao
dos resultados encontrados. Utilizando a versao do PCPR3C com SRP foi testada
a manipulacao da pressao de radiagao solar como meio de manobrar o veiculo espa-
cial. O conceito de manipular a pressao de radiacao solar (solar radiation pressure
- SRP) aqui empregado é mais simples que uma vela solar, pode ser simplesmente
ajustar a atitude do veiculo espacial em relacao ao Sol, de modo que com pequenas
variagoes da relagao de drea-sobre-massa e/ou do coeficiente de refletividade atingir
o objetivo desejado, como escapar do sistema ou causar o de-orbit (decaimento) e

colis@o com os corpos do sistema.

As érbitas coorbitais do sistema e os perturbadores orbitais (Cog, Coa, Sol, Jupiter,
Marte, Terra e pressao de radiagao solar) foram analisados de maneira geral com
grades de condic¢oes iniciais dos elementos orbitais e com auxilio das integrais da
aceleracao o papel de cada perturbador foi analisado. Foram encontradas condigoes

iniciais no plano e fora dele que podem ser tteis a missao AIDA.
1.1 Objetivos

O presente estudo tem por objetivo analisar o asteroide binario Didymos e apresentar
conjuntos de trajetérias orbitais que atendam as principais fases da missao AIM.
Em que, os métodos desenvolvidos para procurar por essas solugoes possam ser
aplicados na analise de qualquer outro sistema binario. Também serao analisadas as
6rbitas coorbitais a lua do sistema, Didymoon e sera feita a andlise das principais

perturbagcoes presentes no sistema.
1.2 Meétodos

O estudo foi iniciado utilizando o Problema Circular Planar Restrito de Trés Corpos
(PCPR3C), onde foram implementadas as coordenadas de McGhee para auxiliar na

analise dos resultados. A implementacao das coordenadas de McGehee permitiu o



uso da expansao da variedade invariante do infinito, ja desenvolvidas na literatura
em Llibre e Simé (1980) e Martinez e Simé (2014), que auxiliou no entendimento
dos resultados. A contribuicdo do presente estudo foi apresentar um novo modo de
andlise de sistemas binarios com seu uso. Para isso, introduziu-se um angulo como
alternativas para apresentar a expansao. Este angulo, chamado de [3, esta relacionado
ao flight-path-angle (dngulo de sobrevoo), e tornou mais fécil e pratica a classifica¢ao
dos resultados encontrados. Nesta parte do estudo também foi utilizado o PCPR3C
com SRP, onde apresentou-se um método de manobrar um veiculo espacial através

da manipulagao da SRP.

A segunda parte do estudo utilizou o problema de dois corpos perturbados. As

perturbagoes consideradas foram devidas a:

» nao esfericidade do corpo central. Utilizando a aproximag¢ao por harmoni-
cos esféricos para um elipsoide;
« presenga de corpos adicionais (lua do sistema, Sol, Jupiter, Marte e Terra);

o pressao de radiacao solar.

Esta parte do estudo focou nas érbitas coorbitais com a lua do sistema. Através de
integragoes de conjuntos de condigoes iniciais, procurou-se mapear regidoes em que o
veiculo espacial sobrevivesse por até um ano. O método de “integrais da aceleragao”
foi utilizado para analisar cada uma das perturbacoes consideradas. As integrais
foram resolvidas numericamente utilizando o método Simpson 1/3. Neste estudo,
recorreu-se a integragoes numéricas para resolver as equagoes do movimento do
Problema Circular Planar Restrito de Trés Corpos (PCPR3C) e do problema de dois
corpos com perturbagoes. Utilizando computadores com processadores Xeon de 3,5
GHz, foram simuladas diversas grades de condigoes iniciais com o uso do integrador
numérico de passo varidavel Runge-Kutta 7/8. Os cdodigos utilizados implementados
em linguagem Fortran e todos os graficos apresentados foram gerados utilizando o
software livre Gnuplot. A tUnica excecao foram as curvas de velocidade zero, que

foram computadas utilizando o software livre Octave.
1.3 Organizacao da Tese

O Capitulo 1 apresenta a introducao, os objetivos, os métodos e a organizagao da

tese.

O Capitulo 2 apresenta as motivagoes para estudar asteroides, os tipos de asteroides,

o histérico de missdes que analisaram asteroides e a missao AIDA.



O Capitulo 3 apresenta o PCPR3C em coordenadas de McGehee e métodos de ana-
lise que podem ser utilizadas no estudo de qualquer sistema binario. Estes métodos
sao apresentados de maneira aplicada através dos objetivos da missao AIM. No final
é apresentado uma maneira de manobrar um veiculo espacial com auxilio da SRP,

sem a necessidade de um dispositivo complexo, como uma vela solar.

O Capitulo 4 apresenta as érbitas coorbitais do sistema Didymain-Didymoon e a

andlise do sistema com o uso das integrais da aceleragdao devidas as perturbagoes.

O Capitulo 5 apresenta a conclusao e as sugestoes para trabalhos futuros.



2 ASTEROIDES E MISSOES PARA ASTEROIDES

Figura 2.1 - Planeta ando Ceres colorizado a partir de imagens em infravermelho feitas
pela missao Dawn.

Fonte: NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION (NASA)
(2016).

O estudo dos asteroides é relativamente novo em relagdo ao tempo de histéria hu-
mana. Segundo Shepard (2015), no século 18, antes da descoberta do que hoje é
conhecido como o cinturao de asteroides, os astronomos apontavam para um vazio
entre os planetas Marte e Jupiter, e procuravam por uma planeta “perdido”. No ini-
cio do século 19, o astronomo Giuseppe Piazzi (1746-1826) fez a primeira observagao
de um asteroide, que foi chamado de Ceres. No ano de 2006, Ceres foi reclassificado
como um planeta ando. A Figura 2.1 apresenta uma imagem feita em infravermelho
pela sonda da missao Dawn realizada pela NASA, a imagem foi colorizada de modo
a simular como o Ceres seria visto pelo olho humano. Desde a descoberta de Ceres
por Piazzi, o nimero de asteroides conhecidos nao para de aumentar, sendo que o
ntimero de asteroides descobertos ja ultrapassa o de 1 milhao. Os trés principais

grupos de asteroides sao:
o Asteroides do cinturao - localizados entre as orbitas dos planetas Marte e
Jupiter;

o Asteroides Troianos - localizados nos pontos Lagrangianos Ly e Ly do sis-



tema Sol-Jupiter;
o Asteroides préximos da Terra (Near-FEarth Asteroids-NEAs) - possuem 6r-

bitas que passam préximas da Terra.

Os asteroides em sua maioria estao orbitando o Sol individualmente. Contudo, desde
a descoberta revelada pela sonda Galileo, de que o asteroide (243) Ida possui uma
lua (Dactyl), o que era uma desconfianca, virou uma certeza e muitos outros siste-
mas multiplos foram descobertos (BELTON et al., 1996). Pravec et al. (2006) estima
que aproximadamente 15 £ 4% dos NEAs com didmetro maior que 0, 3km sao sis-
temas binarios. O asteroide binario 65803 Didymos sera o alvo da missao AIDA e
é o principal objeto de andlise do presente estudo, maiores detalhes sdo dados na
Secao 2.4.

2.1 Meétodos de aproximacao de forma

Pequenos corpos como asteroides e cometas, em geral, possuem formatos irregulares.
A representacao destes corpos sempre € feita a partir de aproximagoes para formas
geométricas conhecidas. Um dos modelos mais realistas é o método do poliedro,
porém este método depende de uma boa observacao do corpo, o que nem sempre
¢ possivel (WERNER; SCHEERES, 1996; CHANUT et al., 2015). Um conceito mais re-
cente é o método do dipolo ou tripolo, onde o corpo é aproximado por pontos de
massas interligados por uma barra rigida de peso nulo (ZENG et al., 2015; SANTOS et
al., 2017a; SANTOS et al., 2017b; SANTOS et al., 2018). Uma maneira mais simples é
fazer a aproximacao do corpo para formas geométricas simplificadas, como um es-
feroide ou um elipsoide, e representar o potencial gravitacional através da expansao
em harmoénicos esféricos (BALMINO, 1994). Embora seja uma primeira aproximagao,
ela é muito utilizada na literatura por sua simplicidade Scheeres (1994), utilizando
o problema restrito de trés corpos, apresenta uma analise da estabilidade de orbitas
em torno de asteroides com formato elipsoidal e os classificou em dois tipos: os do
tipo 1, que possuem movimento estavel em Orbitas sincronas préximas; e os tipo
2, que possuem movimento instavel em oOrbitas sincronas préoximas. Scheeres et al.
(1996) analisou 6rbitas em torno do asteroide 4769 Castalia. Em seguida, Scheeres
et al. (1998) analisou 6rbitas em torno do asteroide 4179 Toutatis. Rossi et al. (1999)
apresentou diferentes métodos de aproximacao para o potencial gravitacional real de
corpos celestes com formatos irregulares. Entre estes métodos esta o de expansao do
potencial em séries até a quarta ordem. Assim, é apresentado o método de calculo
dos coeficientes do potencial para um elipsoide tri-axial homogéneo. Scheeres (2002)

estudou a estabilidade em sistemas de asteroides bindrios. Chappaz e Howell (2015)



estudaram o comportamento de uma espagonave em sistemas binarios de asteroides
com os dois corpos massivos com formato elipsoidal. Também foram desenvolvidas
leis para o controle do movimento da espacgonave na vizinhanga do sistema. No final
é feito um estudo de caso para o sistema binario 1999 KW4. Recentemente, Xin et
al. (2015) estudou os pontos de equilibrio para um asteroide com formato elipsoidal
considerando o deslocamento destes pontos devido a presencga da pressao de radia-
¢ao solar. Feng et al. (2015) fez um estudo de orbitas periédicas na vizinhanga de
asteroides binarios em contato, ou seja, com os dois componentes conectados um ao
outro, o que resulta em uma forma altamente bifurcada. No seu estudo também foi

considerado o caso de um elipsoide conectado a uma esfera.
2.2 Por que realizar missoes para asteroides e cometas?

O estudo de asteroides tem sido bastante comum na literatura, tanto de astronomia
quanto de engenharia aeroespacial. Existem diversas aplicacoes para missoes dessa
natureza. A seguir sao apresentados algumas das principais motivagdes para estudar

asteroides.
2.2.1 Asteroides e o sistema Solar

Um dos mais importantes aspectos ligados a questao de estudos de asteroides ¢ a
possibilidade de realizacao de experimentos cientificos ligados a quimica e a biologia.
Acredita-se que os asteroides mantenham material da época da formacao do sistema
solar (SHEPARD, 2015). A investigacdo sobre a composi¢do quimica desses corpos
pode ajudar os cientistas na verificacao e validagao de teorias sobre a origem do
sistema solar e, talvez, da origem da vida na Terra. Para melhores resultados é pre-
ciso fazer uma boa escolha do asteroide, maximizando a possibilidade de encontrar
respostas a perguntas de carater cientifico. Logo, asteroides miiltiplos sao de grande
importancia, pois oferecem um espaco de pesquisa maior. Por outro lado, corpos
multiplos tornam o estudo da missao mais complexo do ponto de vista de astrodi-
namica, devido a presenca de mais de um corpo de forma irregular na dinamica do

sistema.
2.2.2 Risco de colisao com a Terra

Outro problema bastante estudado em relacdo a asteroides é a questdo de uma
possivel colisdo com a Terra. O programa da NASA “Near Earth Object Program”
monitora o risco de colisdo de cometas e asteroides conhecidos com a Terra, onde

os dados encontrados mostram que, atualmente, ha um baixo risco de colisao desses



objetos com a Terra. Contudo, no caso de de uma colisao, as consequéncias seriam
muito graves. Em Chapman et al. (1994), é feita uma andlise do risco de colisao
de asteroides e cometas com a Terra. Também é feita a andlise dos possiveis efeitos
da colisdo sobre a vida na Terra. Bancelin et al. (2012) apresentam a probabilidade
de colisao do asteroide 99942 Apophis com a Terra. O 99942 Apophis ji causou
preocupacao quando foi detectado. Inicialmente foi atribuida uma probabilidade de
2.7% de colisao, que foi logo descartada apds nova anélise. Nesse sentido, um maior
conhecimento sobre os asteroides pode auxiliar tanto no calculo de suas trajetorias,
logo ajudando a prever probabilidades de colisao. No caso de risco real de colisdo
sera importante que existam métodos para mitigar esse risco. Para isso também é
necessario um maior conhecimento sobre a composicao e estrutura destes corpos. A
partir dos dados de crateras de impacto de asteroides na Terra, estima-se que 2-4%
das colisoes foram de sistemas binarios, e esses dados podem estar subestimados,

pois a colisdo dos dois corpos pode estar se sobrepondo (MILJKOVIC et al., 2013).
2.2.3 Mineracao de asteroide

Asteroides sao corpos ricos em sua composicao mineral, muitas vezes com grandes
quantidades de minérios importantes e raramente encontrados na Terra. Sendo as-
sim, um assunto cada vez mais comum na literatura sobre esses corpos é a questao
da extragao e uso de seus componentes. O'Leary (1977) sugere a mineragao dos aste-
roides das familias Apollo e Amor. Depois disso, O’Leary (1988) sugere a mineragao
das superficies da Lua e de Marte, bem como das luas de Marte, Phobos e Deimos, e
de alguns asteroides. Sao apresentados os consumos em Delta-V para a realizacao da
missao, assim como a quantidade de massa que deve ser retornada por unidade de
massa langada. Sonter (1997) apresenta uma andlise mais abrangente sobre a indus-
trializacdo espacial, com os asteroides préximos a Terra sendo os alvos primérios. E
apresentado de forma sumarizada o ciclo econémico em torno da exploracao mineral
de asteroides. Ross (2001) realizou um estudo mais abrangente sobre a viabilidade
da mineracao de asteroides, apresentando uma anélise econémica detalhada, relacio-
nando as substancias encontradas bem como seus empregos na industria. O trabalho
propoe planos de missao para as familias de asteroides Apollo, Atenas, Arjuna e co-
metas de curto periodo. De forma geral, a mineracao de asteroides é uma realidade.
Prova disso é a lei americana de novembro de 2015, que visa regular e impulsionar
o mercado da mineragao de asteroides (UNITED STATE CONGRESS, 2015).



2.3 Historico de missoes para asteroides

A seguir, é feita, uma breve revisao de missdes espaciais que tiveram como alvo

principal ou secundario asteroides.

Johnson et al. (1992) apresentam uma descricdo completa da missdo Galileo e de
suas fases. Esta missao executada pela NASA teve como alvo principal Jupiter e
suas Luas. Foi a primeira missao a realizar um fly-by de um veiculo espacial com
um asteroide na historia, no caso o asteroide 951 Gaspra. Também foi realizado um
fly-by com o asteroide 243 Ida onde descobriu-se que este era um sistema binario,

com uma lua, batizada de Dactyl, orbitando o corpo principal (BELTON et al., 1996).

A missao NEAR Shoemaker executada pela NASA foi lancada em fevereiro de 1996.
Nesta missao o veiculo espacial realizou um fly-by com o asteroide 253 Mathilde, e
obteve sucesso ao ser capturada e orbitar o asteroide 433 Eros, se chocando com sua
superficie no final da missao em fevereiro de 2001 (PROCKTER et al., 2002).

Conforme Yoshikawa et al. (2015) a missao Hayabusa, executada pela Japan Ae-
rospace Exploration Agency ( JAXA), teve como alvo o asteroide 25143 Ttokawa. A
sonda foi lancada em maio de 2003 e alcangou o asteroide Itokawa em Setembro de
2005. Apods a coleta de material do asteroide, retornou a Terra em junho de 2010.
Foi a primeira missao a trazer de volta a Terra material recolhido da superficie de
um asteroide. Maiores detalhes sobre a missao Hayabusa podem ser encontrados
em Fujiwara et al. (2006), Yano et al. (2006), Kawaguchi et al. (2008).

A missdo Rosetta, executada pela FEuropean Space Agency (ESA) teve como alvo
principal o cometa 67P/Churyumov-Gerasimenko. A espagonave foi langada em
Margo de 2004 alcangado o cometa em Agosto de 2014. Ao longo de sua trajetéria
realizou fly-by com os asteroide 2867 Steins em 2008 e 21 Lutetia em 2010 (ACCO-
MAZZO et al., 2010; SCHULZ et al., 2012).

A missdo Hayabusa 2, executada pela JAXA teve como alvo o asteroide 162173
Ryugu. A espagonave foi langada em dezembro de 2014 alcangando o asteroide Ryugu
em junho de 2018. Apos a chegada diversas outras fazes foram realizadas, como pouso
de modulos sobre o asteroide e teste de impacto, atualmente é esperado seu retorno
a Terra trazendo material coletado, com chegada prevista para Novembro-Dezembro
de 2020 (TSUDA et al., 2020).

A missao Origins Spectral Interpretation Resource Identification Security Regolith
Explorer (OSIRIS-REx) executada pela NASA tem como alvo o asteroide 101955



Bennu. A espaconave foi langada em setembro de 2016, alcancando o asteroide em
dezembro de 2018 e realizando a coleta de material em outubro de 2020, seguindo o
planejamento de retorno, o veiculo espacial com o material coletado deve chegar a
Terra em 2023 (LAURETTA et al., 2017).

Outras missoes estao em fase de planejamento, ja com data para a execucao, algumas
que se destacam sao as missoes Lucy (NASA), Psyche (NASA) e AIDA (ESA),
esta ultima é detalhada na Secao 2.4. A missao Lucy tem como objetivo estudar os
asteroides Troianos, ela tem langamento planejado para outubro de 2021 (NATIONAL
AERONAUTICS AND SPACE ADMINISTRATION (NASA), 2021). A missdo Psyche tem
como objetivo estudar o asteroide metalico 16 Psique, ela tem lancamento planejado
para 2022 (OH et al., 2019).

2.4 Missdao AIDA e asteroide 65803 Didymos (1996 GT) Didymos

A missao espacial Asteroid Impact & Deflection Assessment (AIDA) é o préximo
grande desafio na historia das missoes espaciais, pois sera a primeira a estudar um
sistema bindrio de asteroides e a analisar o uso de um colisor cinético. Este segundo
objetivo da missao esta ligado a defesa planetaria. Mais detalhes sobre a missao
podem ser encontrados em Michel et al. (2016). O asteroide 65803 Didymos é o
alvo da missdo. O sistema consiste em um corpo primdrio (Didymain), que possui
aproximadamente 99% da massa do sistema, e um corpo secundério (Didymoon) que

orbita o primario (lua do sistema), com pardmetros orbitais dados na Tabela 2.1.

Tabela 2.1 - Parametros do sistema Didymain-Didymos.

Corpo 65803 Didymos (1996 GT) Didymoon
Orbita Sol Didymain
Semi-eixo maior [km] 246003643.42886 1.18
Excentricidade 0.38375 0.03
Inclinacéo [graus] 3.4076 0.005
Periodo 770.14 dias 11.92 horas
Raio [km] 0.39 0.0815
Massa [kg] 5.23x 101! 5x10°
Obliquidade [graus] 171 -

A missao AIDA ¢ dividida em duas partes. A Asteroid Redirection Test (DART) de
responsabilidade da NASA, que tem como objetivo colidir um impactor cinético com
Didymoon, mais detalhes essa fase da missao podem ser encontrado em Heberling et
al. (2017), Stickle et al. (2017). A outra fase da missdo denominada Asteroid Impact

Mission (AIM), de responsabilidade da ESA, contard com um veiculo espacial mae,
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dois Cubesats e um modulo de pouso. Especificamente, para a missao AIM, a nave
mae serd posicionada na vizinhanca do sistema. J& os Cubesat serao posicionados no
pontos Lagrangianos Ly e Ls. Por fim, o médulo de pouso, chamado MASCOT-2,
que nao possui sistema de controle, serd lancado sobre Didymoon (MICHEL et al.,
2016; GOLDBERG et al., 2019; ANDREWS et al., 2019).

Por ser a primeira missdo para um sistema binario de asteroides, a missao AIDA
requer um suporte cientifico prévio, que apresente solucdes para cada fase da mis-
sao. Capannolo et al. (2018), em um estudo inicial utilizando o Problema Restrito
de Trés Corpos, apresentam diversas familias de orbitas periddicas no entorno dos
corpos do sistema e de seus pontos Lagrangianos. Segundo Damme et al. (2017),
em seu estudo utilizando um modelo mais robusto (forma dos corpos do sistema,
pressdao de radiacao solar, etc), a presenga de distiirbios, especialmente a pressdo da
radiagdo solar, significa que a maioria das dérbitas no sistema Didymain-Didymoon
nao sobrevive por mais de 30 dias, e as 6rbitas mais estaveis, que estao no entorno
de L4 e Ls, se manteriam por até 35 dias sem corre¢oes com propulsao. Dell’Elce
et al. (2017), apds descartar algumas drbitas como ideais para a missao, incluindo
as Orbitas em torno de Ly e Ls, concluiu que uma das principais candidatas sdo as
terminator orbits. Essa orbitas sao orientados de tal forma que vetor do momento

angular é paralelo a dire¢do do fluxo solar (BROSCHART et al., 2009).
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3 ANALISE DE SISTEMAS BINARIOS DE ASTEROIDES UTILI-
ZANDO PCPR3C E COORDENADAS MCGEHEE

Neste capitulo é feito o estudo de sistemas binérios utilizando o Problema Circu-

lar Planar Restrito de Trés Corpos (PCPR3C) na sua versdo em coordenadas de
McGehee.

3.1 Problema circular planar restrito de trés corpos

O PCPR3C é uma simplificacdo do problema gravitacional de trés corpos. O pro-
blema, conforme apresentado na Figura 3.1, considera dois corpos com massas, M; e
Ms, que estao em orbita circular ao redor do centro de massa dos respectivos corpos,
e ha um terceiro corpo de massa negligenciavel, ms, que se move sobre a atragao
gravitacional de M; e M. Esses tltimos sao os priméarios, sendo o mais massivo o
primario e o menor o secundéario. O problema ¢é usualmente descrito utilizando as

seguintes unidades adimensionais (SZEBEHELY, 1967):

« a unidade de massa ¢é tal que a soma das massas dos corpos M; e M, seja

igual a 1. A massa relativa a My é dada por:

My

e a massa relativa a M; é igual 1 —p. O valor de p € o chamado parametro
de massa do sistema;

« a unidade de distancia é escolhida de maneira que a distancia entre M; e
M, seja igual a 1;

e a unidade de tempo é escolhida de modo que o periodo das orbitas circu-
lares de M; e M; seja igual a 27. Assim, a velocidade angular (w) de M,
e M, éigual a 1;

« a constante gravitacional G ¢ igual a 1.
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Figura 3.1 - Geometria do Problema Circular Planar Restrito de Trés Corpos (PCPR3C).
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Sistema de coordenadas inercial plano z—y e sistema de coordenadas rotacional plano

T-y.

O movimento m3 no sistema de coordenadas rotacional é dado por:

- 1— T — T+1-
m+2y_x:_[( u)§ W n 3 m|
T rs (3.1)
-2 —g=— ll_“ “]
r3 r3|’
em que
=@ -+ 5.
=@ +1-p'+7
A Equacao 3.1 pode ser reescrita da seguinte maneira:
0N
T—2y= B
z
. 00 (3.3)
T =—.
Y oy
em que
P4y 1-
Qz,y) = ( v) + Py B (3.4)

Multiplicando a primeira equacdo da Equacdo 3.3 por z e a segunda por ¥, ao
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soma-las e integra-las, chega-se a:
20— C = i* + 17, (3.5)

em que C' é a constante de Jacobi, que pode ser escrita como:

1— L
C:£2+g2+2[“+“]—g2—a§2. (3.6)
1 )

A Equacao 3.6 é a integral de Jacobi e o valor de C' é a constante de Jacobi.

A analise das Equagbes 3.1 e 3.6 permite identificar a existéncia de cinco pontos
de equilibrio e a existéncia da curva de velocidade zero, que define as regioes de
movimento de ms permitidas no sistema rotacional. Nas se¢oes seguintes essas duas
importantes propriedades do PCRP3B sao apresentadas de maneira mais detalhada.
Por conveniéncia, para apresentar de uma maneira mais pratica esses conceitos,
foi utilizada a massa do sistema Didymos, que possui p igual a 0,009469696. A
excentricidade da lua do sistema Didymoon ¢é proxima de 0,03, assim é possivel

utilizar o PCRP3B como uma aproximacao razoavel.
3.1.1 Pontos Lagrangianos e curvas de velocidade do sistema Didymos

Os pontos de equilibrio do sistema dados pela Equacao 3.3 sao chamados de pontos
Lagrangianos e sao obtidos resolvendo o sistema de equacoes nao lineares §2; = Q0 =

0. Utilizando a Equagao 3.6, o sistema de equagoes é dado por:

Qj:j_ - 0,
& & (3.7)
_ (I—p) n '
Q=7 |1- -5l =
’ y[ 7 )

O sistema de Equagdes 3.7 tem cinco solugoes (SZEBEHELY, 1967): trés pontos de
equilibrio colineares, denotados L, Ly e L3; dois pontos de equilibrio triangulares,
denotados L, e Ls. As posicoes destes pontos em relacao aos primarios, Didymain
(M;) e Didymoon (Ms), no referencial rotacional podem ser vistas na Figura 3.2.
A Tabela 3.1 mostra a posigao dos pontos Lagrangianos no sistema de coordenadas

x—y do sistema Didymos e o C' correspondente a cada um destes pontos.
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Tabela 3.1 - Posicao e valor de C correspondentes aos pontos Lagrangianos do sistema

Didymos.
Ponto _ _ C
Lagrangiano z Yy
Ly -0.8510370479  0.0000000000  3.1622391750
Lo -1.1443386236  0.0000000000  3.1496227081
Ls 1.0039456603  0.0000000000  3.0094676581
Ly -0.4905303040 -0.8660254038 2.9906199791
Ls -0.4905303040  0.8660254038  2.9906199791

A primeira integral de Jacobi define as regides permitidas de movimento de m3 em

funcao do valor da constante de Jacobi C. Deste modo, conforme a Equacgao 3.6:
0< > +22=20-C, (3.8)

a curva de velocidade zero é definida por,

°2(1—p) 2
PR D) S (3.9)
1 )

A Figura 3.2 apresenta a curva de velocidade zero do sistema Didymos para dife-

rentes valores de C.
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Figura 3.2 - Curva de velocidade zero e pontos Lagrangianos do sistema Didymos em
unidades adimensionais.
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3.2 PCPR3C com perturbacao devida pressao de radiacao solar

A perturbacao devida a pressao de radiagao solar (SRP - Solar Radiation Pressure),
dependendo do sistema, é a principal for¢ca perturbadora na trajetéria de um veiculo
espacial em 6rbita de um corpo com pouca massa, como asteroides e cometas. A
melhor maneira de apresentar o método de cédlculo da aceleracao devido a pressao
de radiacao solar é fazendo um paralelo com o arrasto atmosférico, onde as particulas
da atmosfera trocam momento linear com o satélite. No caso da pressao de radiagao
solar, sao os fotons emitidos pelo Sol que trocam momento linear com o veiculo
espacial. Portanto, a aceleracao devida a pressao de radiagao solar (Pggp) é dada
por (MONTENBRUCK; GILL, 2012):

A rg

Psrp = —4.5 x 10°°C.v—

A? 1
- |r®|3U (3.10)
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em que A dividido pela massa m define a relagao area-sobre-massa. C). é o coeficiente
de refletividade. UA ¢ a unidade astronémica de 1,495978707 x 10! metros. v é a
funcao sombra. Neste capitulo, v é sempre igual a 1. Contudo, no préximo capitulo
v é considerado varidvel, com seu valor sendo definido pela funcao sombra, em que
v = [0, 1]. O método de célculo de v desenvolvido por Montenbruck e Gill (2012) é
apresentado no Apéndice A. Nas préximas etapas o produto da razao de area-sobre-
massa com o coeficiente de refletividade seréd substituido por «, ou seja, « = Cr A/m.
Desta maneira, os resultados encontrados para um determinado a pode ser estendido

a diferentes combinagoes de Cr e A/m.

A aceleragao devida a pressao de radiagao solar no PCPR3C no referencial rotacional

em duas dimensoes, para v = 1, é dada por:

N A A N\ -
SRPO_—4.5><10‘GCT< v > |r 'o (3.11)

m \|r—r13| ) [ —r15)

em que, o * indica que T e ' estdo em metros. A adimensionalizacao da aceleragao
devida a pressao de radiagao solar é dada por:
T2

SRP = —SRPO, (3.12)

em que 1T é o periodo do sistema e [ é a distancia entre o priméario e o secundario,

em metros.

Neste capitulo, a propagacao da posicao aparente do Sol em relagdo ao sistema é

feita resolvendo a Equacao de Kepler. Mais detalhes sao dados no Apéndice B.

A Equagao 3.3 acrescida da SRP fica da seguinte maneira:

T —2iy= (‘;Q + SRP(x),

50 (3.13)
y+ 21 = — P(y).
Y+ 2z 5 + SRP(y)

3.3 Coordenadas de McGehee

Nesta secao sao apresentadas as equagoes do movimento do PCPR3C utilizando
as coordenadas de McGehee (MCGEHEE, 1973). As coordenadas de McGhee foram
desenvolvidas para permitir o estudo do movimento perto do infinito, ao transferir
a origem do sistema para o infinito. Essa transformacao é 1til pois evita problemas

de integragao nas proximidades do baricentro e dos corpos do sistema.
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A seguir, a conversao das equagoes do PCPR3C para as coordenadas de McGehee
¢é apresentada. Inicialmente, considere um sistema de coordenadas complexo rotaci-
onal, com a mesma origem do sistema sindédico z—y, tal que z € C é a posicao do

baricentro da terceira particula ms seja
z2=x+1Y, (3.14)

onde i? = —1. Utilizando essa nova varidvel, a equacao do movimento do PCPR3C

pode ser escrita da seguinte maneira:

1—p(z—p)  pz+1-p)

F=2z—-2i%2— , 3.15
EE R PR . (3.19)
e a integral de Jacobi é dada por:
2(1 — 2
C = o4 2EZH) K 122, (3.16)

+ — |z
|z —pl  [z+1—pl

Seja (r, ) as coordenadas polares de mg no referencial rotacional (Figure 3.1), entao,
r=2+iy=re’. (3.17)

Utilizando o = 6 +t (ver Figura 3.1), o modulo do momento angular de ms3 é dado

por:
c=r%q = r2(9 +1),
logo,
2::fé9%—hﬁew::{f%—i(c——r>}é9. (3.18)
T

Note que o momento angular nao é uma primeira integral do movimento, exceto se

pw=0.
Seguindo Llibre e Simé (1980), as coordenadas de McGehee:
(g; p, 0, w),
sao introduzidas por meio das seguintes transformagoes:
¢G=-, p=7r, w=c, (3.19)

com ¢ € (0,00). Essa alteragao de coordenadas leva a origem ao infinito. A seguir, as

equagoes diferenciais do PCR3BP sao reescritas utilizando essas novas coordenadas.
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A partir da primeira das Equacoes 3.19, chega-se a:

g = et pd’
4 4
A partir da defini¢ao de w:
: 400 — 1
w=7r0-1)= ( . ),
q
logo,
4
. wq
0=——-1
4

Derivando a Equacao 3.18:

z:[f—<f—r>0+iO€+(wrgwf—fn]a¢ (3.20)

Comparando essa expressao com a obtida para Z (Equagao 3.15), identificando as

partes complexas e imaginarias, e resolvendo para p e w, chega-se a:

1 1 6
D= §Q6W2 — 101(]4 +p (1 — p) %02 cos ¢ (3.21)
4

w:—uu—m%ﬂﬁme (3.22)

onde 7 = p, e,

1
1 cos 6 212
Tl=[<x+u>2+y2}2=r[1+u +“] :

)1 (3.23)
1 cos 1— 2
TQZI:(.:C+M_1)2+?J2:| :rll—(l—,u) +( Zml .
r r
Sumarizando, as equagdes do PCR3BP em coordenadas de McGehee sao:
j— PT
4 9
1 1 6
p= gq%z - 10194 +p (1 —p) %02 cos ),
A (3.24)
. w q
0=——-1
4 )

¢
w=—p(l—p) ik sin 6,
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e a integral de Jacobi (Equacao 3.16), pode ser reescrita como:

1
C = q¢*o3 —p* — Zq4w2 + 2w, (3.25)
onde, nas Equacoes 3.24 e 3.25:
L—p  p 1 1 L—p
o1 = —+ Oy = — — ———— o3 = —— + —r

fﬁ 3—1 f,‘j’ 371 fu fu—l

sendo,
ak
fm = 1—mq20089+m2z , m =, p— 1.

3.3.1 Variedades invariantes

Em 1978, com o objetivos de estudar cometas, a missao International Sun/FEarth
Ezplorer 8 (ISEE-3) foi a primeira a utilizar érbitas no entorno dos pontos de equi-
librio. No caso, foi utilizado o ponto L, do sistema Sol-Terra (OGILVIE et al., 1977).
As orbitas que foram utilizadas sdo as chamadas érbitas Halo. Desde entao, é cada
vez maior o numero de missoes espaciais que objetivam utilizar 6rbitas no entorno
de pontos de equilibrio e as variedades invariantes associadas a eles (GUZMAN et al.,
1998; BELLO et al., 2010).

Savi (2017) define variedades de sistemas dindmicos da seguinte forma:

(...)sdo superficies no espago de fase que possuem a propriedade de que
orbitas que nela se iniciem, al permanecem com a evolugao do sistema.
Desta forma, uma variedade invariante M é uma colecao de dérbitas que
formam esta superficie (SAVI, 2017, p. 113).

Considere os seguinte subespagos existentes para a versdao linear de um sistema
de equagoes diferenciais: estavel (E¢), instdvel (E°) e central (E¢), gerado pelos
autovetores para os quais os autovalores possuem parte real negativa, positiva e
igual a zero, respectivamente . Deste modo, Monteiro (2011) apresenta os seguintes

exemplos de variedade invariantes:

(...) os subespagos estdvel, instével e central de um sistema linear sdo
variedades invariantes (invariant manifolds). Para sistemas auténomos,
cada trajetéria no espago de fase é um conjunto invariante. Um ponto
de equilibrio é uma variedade invariante de dimensao nula (MONTEIRO,
2011, pp. 204-205).
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Figura 3.3 - Variedades de um ponto de equilibrio.

Wu

E¢ \W*

Fonte: Adaptado de Monteiro (2011).

Considere um ponto de equilibrio P, como ilustra a Figura 3.3 para um sistema
bidimensional, a variedade invariante estavel (W*) se aproxima de P quando T &
00, sendo ela tangente a E° em P. O inverso ocorre com a variedade invariante
instavel (W") que afasta-se de P, sendo ela tangente a E* em P (MONTEIRO, 2011).

Conforme os conceitos de variedades, as Equacoes 3.24 possuem as seguintes pro-

priedades:

o As equacgOes sao invariantes sobre a simetria:

(Q7p7 eawv t) — (Q7 —-D, _97 w, _t>

o O sistema (Equacao 3.24) possui uma érbita periddica no infinito (¢ = 0),
Os, dada por: p=q¢ =0, w=C/2, and 0 € [0, 27].

o Conforme McGehee (1973), Oy tem as variedades invariantes bidimen-
sionais: estavel W2 | e instavel, W%. Devido a simetria: se ¢ = F(p,0)

representa as variedades estéveis, entdo, ¢ = F/(—p, —0) representa as ins-

taveis.
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Figura 3.4 - Projecao de W3* para p = 0.
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Fonte: Llibre e Sim6 (1980).

Segundo Llibre e Sim6 (1980) e Martinez e Pinyol (1994), para o caso u = 0, o
PCPR3C ¢ equivalente ao problema de dois corpos. Sendo h a energia da orbita.
Conforme mostra a Figura 3.4, a proje¢ao da variedade invariante da érbita parabo-
lica (WW2") no plano (p,q) é dada pela curva h = 0. Neste caso, as Orbitas internas
a variedade parabdlica sao as Orbitas elipticas, com h < 0, e as érbitas externas a
variedade parabodlica sao as dérbitas hiperbdlicas, com A > 0. Esta conclusao pode

ser extrapolada para valores de p pequenos.
3.3.2 Expansao da variedades invariantes

A seguir é apresentada a expansao de W2*. A variedade invariante estavel, W2

pode ser representada por (LLIBRE; SIMO, 1980):

qg=G{p.0)=>a;(0)p =p+.., (3.26)

J<1
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ou por (MARTINEZ; SIMO, 2014):
p=F(q,0)=>b;0)¢ =q+.., (3.27)

onde os coeficientes a;(f#) e b;(0) sdo fungoes periddicas em 6, que podem ser deter-
minadas usando as relagoes de invariancia:

._.8G+9-0G .__8F+9-8F

T=Pa, " g PT %, T80
Além disso, uma vez que um dos dois conjuntos de coeficientes periddicos tenha
sido calculado, o outro pode ser obtido invertendo a série de poténcias (ARFKEN;
WEBER, 2005).

A partir de Llibre e Simé (1980), os coeficientes a; até a oitava ordem sao dados

por:

agp (6) = A2 (9) = a4 (9) = Ug (9) = 0,

6 (0) =1, as(0) = gj

as (0) 2215[72(?+u(u—1)],
ar0) = 2 [“f . 1>] ,
0= )

Os coeficientes b;(#) computados invertendo a série de poténcias sao dados por (ARF-
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KEN; WEBER, 2005):

1
51(9) = ;1
a
by(0) = _a%’
b3(0) = al? (2@% — a3a1>
by(0) = alz (5a1a2a3 —ajay — 5a§)
bs(0) = a1? (6(1%@2@4 + 3a%a3 + 14a; — a’as — 21a1a§a3)
1

b(0) = o (7ai’aga5 + Talazay + 84ara3a3 — ajag
1
—28a%ajay — 28a3aza3 — 42ag)
1
br(0) = — (SG%CLQCLG + 8ajazas + 4atal + 120a3a3a, + 180a2aza3 + 13245
ay
—a3ay; — 36atasas — 72a3azazay — 12aia3 — 330a1a§a3)

1
bs(0) = o (9&?@2&7 + 9a?a3a6 + 9a§’a4a5 + 165a?a§a5
1

+ 495a3a3azay + 165a3azal + 1287a,a5a3 — abag — 429a3
— 45ata3as — 45ataza’ — 90atasazas — 45atasas — 495a3asay

2.3 2
—990a1a2@3> .
Substituindo os valores de a; nas expressoes acima, chega-se a:

bo (0) = by (0) = b4 (0) = b (0) =0,

W) =1, b(0) =~
o) = U

b (0) = g + U
b (0) = 2L =1 G109
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Os coeficientes até oitava ordem também podem ser encontrados em Gonzalez-
Cardel e Diaz-Uribe (2006) e Martinez e Simé (2014).
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Figura 3.5 - Expansao de W3" para p = 0,009469696, # = 0° e C' = 2, 8.
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No presente estudo, por conveniéncia, foi utilizadas a expansao das variedades p =
F(q,0). Entao, para um dado valor de p e C, p é calculado como uma fungéo de g e 6.
A Figura 3.5 apresenta um exemplo da expansao W3" para o caso p = 0,009469696
(sistema Didymos), # = 0° e C' = 2,8, obtidos via séries 3.26, 3.27 até a ordem 8.
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Figura 3.6 - Recriacdo da Figura 3.5 com exclusao dos valores de p e ¢ para os quais w é
complexo.
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A seguir, é apresentado o método utilizado para o calculo de w. Considere que, para
dados parametros iniciais u, C' e 0, p é calculado a partir da expansao p = F(q,0). O
resultado da substituicao dos valores de u, C, 8 e p na Equacao 3.25 é uma equagao
de segunda ordem, que pode ser resolvida pela formula de Bhaskara. Entao, os

valores de w sao dados por:

—4+2y/1—¢* (p* — o3 + C)

1 o (3.28)
42 I g (2 — Pos+ C
o = v q_((jz Lo+ C) (3.29)

O valor dado por wy ao ser substituido nas Equagoes3.24 junto com as outras condi-

¢Oes iniciais e integrados no tempo ¢ o que produz um resultado dentro do esperado

para o movimento do veiculo espacial. Essa constatacao se deu através da analise

de resultados realizados com w; e w9, em um fase inicial do estudo. Entao, ao longo
Y ?

do estudo quando houver citagao ao valor calculado de w a partir da Equacgao 3.16,
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a referéncia serd a wy (Equagao 3.29). A Figura 3.6 é uma recriagao da Figura 3.5,
em que, foram excluidos os valores de p e ¢ que resultam em valores complexos de
w (Equagao 3.29). Em uma aplicagdo pratica para um sistema espacial real, como
o sistemas Didymos, é importante excluir os valores de w complexos, pois se w é

complexo C' também é complexo, o que nao possui sentido fisico.

3.3.3 Geometria conveniente

Figura 3.7 - Geometria que apresenta o dngulo f.
_ F 3

=y

A Figura 3.7 mostra uma representagdo geométrica conveniente para apresentar os
resultados que encontrados. As coordenadas da posigao () sao dadas por 7 e 6. As
coordenadas da velocidade (V) sdo dadas em relagdo ao plano transversal por [,
onde v = 3 — 180° é o flight path angle. O angulo S foi utilizado de modo a manter
a simetria dos resultados em torno de 0°. A relagao entre o angulo 3, que esta no

plano transversal, e o plano central é dada por A = 8+ 6 — 90°.
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Figura 3.8 - Resultados numéricos, incluindo a expansao das variedades (linha vermelha)
para p = 0,009469696, § = 0° ¢ C' = 2,8. (a) ¢ vs. p. (b) g vs. . (c¢) r [km]

vs. B.
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O uso dessa geometria permite representar a expansao dada, em funcao de p, na
Equacao 3.27, em termos de 3. Além disso, também possibilita visualizar os resul-
tados e a expansao em dimensoes reais. As Figuras 3.8(a), 3.8(b) e 3.8(c) mostram
o resultado do tempo final da mesma simulacao para as condig¢Oes iniciais represen-
tadas por ¢ vs. p, ¢ vs. § e r [km] vs. 3, respectivamente. Todos os pontos foram
propagados numericamente utilizando as Equacoes 3.24 para p igual a 0,009469696,
0 igual a 0° e C igual a 2,8. A expansao mostrada nas Figuras 3.5 e 3.6 foi sobre-
posta no resultado numérico (linha vermelha). Este serd um dos principais modos de

apresentacao dos resultados apresentado no estudo de caso para o sistema Didymos.
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3.4 Analise do sistema Didymos utilizando PCPR3C e coordenadas de
McGehee

Nesta seccao, é feita a andlise do sistema Didymos utilizando o PCPR3C e as co-
ordenadas de McGehee. Vale ressaltar que a forma de analise apresentada pode ser
utilizada no estudo de qualquer outro sistema binario. Os resultados apresentados
sao referentes aos objetivos da missao AIM. Inicialmente, é avaliada a aproximacgao
do veiculo espacial mae com o sistema. Apresentado regides (conjunto de condigoes
iniciais) em que a nave mae possa ficar estacionada enquanto se prepara para as
préoximas fases da missao. A seguir, é feita a andlise da fase de langamento dos Cu-
besats na vizinhanca de L4 e L5. Por fim, sao apresentadas condigoes iniciais de

lancamento do médulo MASCOT-2, que pousara sobre Didymoon.

O estudo foi feito numericamente através da integragdo numérica das Equacgoes 3.24
utilizando o integrador numérico Runge-Kutta 7/8. A transformacao utilizada para

apresentar as trajetorias no sistema de coordenas cartesianas é apresentada no Apén-
dice C.

3.4.1 Resultados e estratégias gerais para uma abordagem mais préxima

do veiculo espacial mae com o sistema Didymain-Didymoon

Os resultados numéricos sao analisados de maneira mais geral nesta se¢ao. Primeiro,
os comportamentos comuns dos resultados para diferentes tipos de grades de con-
digoes iniciais sao apresentados, ou seja, caracteristicas comuns nos resultados ao
longo de todas as secoes. Estratégias de aproximacao do veiculo espacial mae com

o sistema Didymain-Didymoon também sao apresentadas.

As Figuras 3.9(a) - 3.14(d) mostram o tempo final das simulagées numéricas para
C entre —9,75 e 9,75, e # = 0°. As grades sao dadas para condi¢bes iniciais de
distancia do baricentro (r) e /3. Considerando que, o raio de Didymain é igual a
0,390 km e o valor do raio da esfera de influéncia do sistema Didymos em relagao
ao sistema Sol-Didymos ¢ igual a 9,1326 km, r = [0.4,9]. f = [—180°,180°]. O
intervalo dos valores de [ desta maneira mantém a simetria em torno de § = 0°,
conforme mostrado nas Figuras 3.9(a) - 3.14(d). A barra de cores representa o tempo
final da simulacao, as simulagoes foram feitas para o tempo de 200 periodos. Nessas
simulagoes todos os critérios de parada sao considerados: tempo de simulacao, colisao
com Didymain, colisaio com Didymoon e o escape para além do raio de Hill de
Didymos no sistema Sol-Didymos, a aproximadamente 67 km do baricentro. As

linhas vermelhas sobrepostas nos graficos representam a variedade invariante do
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infinito definida por p = F(q,#), excluindo os valores de p e ¢ que geram w com

valor complexo (mais detalhes Secao 3.3).
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Figura 3.9 - Essas figuras mostram o tempo final das simulagoes para diferentes valores
de C, de 9,75 a —6,25. Cada grade foi feita para condigbes iniciais de [ entre
—180° e 180° e distancia do baricentro em quilémetro, de 0,4 km a 9 km. O
inicial 8 = 0°. A barra de cores mostra o tempo final de 0 a 200 periodos do
sistema. A linha vermelha é a expansao p = F(q,0).
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Figura 3.10 - O mesmo das Figuras 3.9(a)
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Figura 3.11 - O mesmo das Figuras 3.9(&) - 3.9(0), mas para C' entre —2,25 e 1,25.
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Figura 3.12 - O mesmo das Figuras 3.9(&)
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Figura 3.13 - O mesmo das Figuras 3.9(a) - 3.9(0), mas para C entre 5,25 e 8,75.
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Figura 3.14 - O mesmo das Figuras 3.9(a) - 3.9(0), mas para C entre 9 e 9,75.
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Como mencionado anteriormente, as Figuras 3.9(a) - 3.14(d) mostram resultados
apenas para # = 0°, depois de executar testes para outros valores de 6, que estao
disponiveis para consulta no Apéndice F, é possivel notar que os resultados gerais sao
semelhantes para quase todos os valores de 6, exceto para algumas condigcoes espe-
cificas, como as que serao apresentadas nas secoes 3.4.2 e 3.4.3, onde sao tratadas as
6rbitas em torno de L4 e L5 e o langamento do médulo de pouso, o MASCOT-2, res-
pectivamente. A linha vermelha, que representa a variedade, tem boa conformidade
com os resultados numéricos, onde as regioes das orbitas sobreviventes sao internas
as variedades estével (5 positivo) e instavel (8 negativo). Sabe-se que a variedades
invariantes do infinito, definida por p = F'(q, 6), representam érbitas parabdlicas, en-
quanto que as Orbitas internas sao elipticas e as externas hiperbodlicas, com energia

de dois corpos negativa e positiva, respectivamente (LLIBRE; SIMO, 1980).

37



Figura 3.15 - Repetigao da Figura 3.10(n), para C = —-2,75 ¢ § = 0°, em que, trajetérias sdo
apresentadas no referencial rotacional. Os pontos azuis marcam as posi¢oes
da condicbes iniciais das trajetérias para as quais as setas azuis indicam. A
condigdo inicial de cada trajetéria é dada pela Tabela 3.2.
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Figura 3.16 - O mesmo da Figura 3.15, em que as mesmas trajetérias dadas na Tabela 3.2

sdo apresentadas no referencial inercial. Neste caso a trajetéria descrita por
Didymos estd em azul, sendo que a trajetoria de Didymain estd sobreposta
pelo corpo. Didymain e Didymoon estao localizados sobre suas condigoes
para t = 0.
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Tabela 3.2 - Condigoes iniciais das trajetorias apresentadas nas Figuras 3.15 e 3.16.

Trajetdria C rkm] [ 0°T | B[]
@) 2750 | 2,000 | 0,000 | 13,000
(b) —-2,750 | 3,000 | 0,000 | 10,000
(c) 2,750 | 4,000 | 0,000 | 6,000
(d) -2,750 | 5,000 | 0,000 | 0,000
(e) -2,750 | 6,000 | 0,000 | 0,000
() -2,750 | 1,380 | 0,000 | 9,700
() 2,750 | 1,140 | 0,000 | 0,000
(h) -2,750 | 1,380 | 0,000 | —9,700
(i) -2,750 | 2,000 | 0,000 | -8,000
() -2,750 | 3,000 | 0,000 | —9,500
(k) 2,750 | 4,000 | 0,000 | -6,500
@) -2,750 | 7,000 | 0,000 | 0,000
(m) -2,750 | 8,000 | 0,000 | 0,000

Nas Figuras 3.9(a)- 3.14(d), para C' = [-9.75,—2.75] e C' = [3.25,9.75], é possi-

vel notar que a regiao de sobrevivéncia estd localizada no entorno de 5 = 0°. As
Figuras 3.15 e 3.16 o resultado da mesma simulagao para C' = —2,75, em que as
trajetérias sao apresentadas nos referenciais sinddico e inercial, respectivamente. A
transformacao entre os sistemas de coordenadas é apresentada no Apéndice C. Na
Figura 3.16 a linha azul representa a trajetéria de Didymoon descrita em relagao ao
baricentro, a trajetoria de Didymain possui uma amplitude muito pequena e esta
sobreposta pelo corpo. Didymain e Didymoon estao, de forma ilustrativa, localiza-
dos nas posigoes de suas condigoes iniciais. A Tabela 3.2 mostra as condigbes iniciais
para cada trajetoria apresentada. Analisando-as, é possivel notar que as érbitas com
condigoes iniciais dentro da variedade sobrevivem porque nao estao entrando dentro
do sistema. A partir do ponto de vista do problema de dois corpos, considerando
que o Didymain estda no centro do sistema, os periapsis dessas Orbitas estao mais
distante do Didymain do que a 6rbita do Didymoon. As orbitas das regides de sobre-
vivéncia encontradas, para C' = [—9.75, —2.75] e C' = [3.25,9.75], sdo boas escolhas
para o veiculo espacial mae orbitar o sistema temporariamente porque sao Orbitas
quase periddicas com escape lento. Os testes mostram que para algumas condigbes
iniciais o veiculo espacial pode levar até mais de 700 periodos para ultrapassar o
raio de Hill. Nestes intervalos de C' a probabilidade de colisdo seria pequena, para
C' = [-9.75,—2.75] os periapsis das 6rbitas sdo externos a orbita do Didymoon.
E para C' = [3.25,9.75] as curvas de velocidade zero sao fechadas, portanto, uma

colisdo seria impossivel.
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Figura 3.17 - Repetigao da Figura 3.11(h), para C' = —0,5 e § = 0°, em que, trajetérias sdo
apresentadas no referencial rotacional. Os pontos azuis marcam as posi¢oes
da condicbes iniciais das trajetérias para as quais as setas azuis indicam. A
condigdo inicial de cada trajetéria é dada pela Tabela 3.3.
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Tabela 3.3 - Condigoes iniciais das trajetorias das Figuras 3.17.

Trajetéria C r [km] | 6] B 1°]
(@) ~0,500 | 0,450 | 0,000 | 62,000
(b) —0,500 | 0,700 | 0,000 | 57,000
(©) ~0,500 | 2,320 | 0,000 | 24,000
(d) ~0,500 | 3,100 | 0,000 | 17,000
(e) ~0,500 | 6,750 | 0,000 | 5,000
63) —0,500 | 1,220 | 0,000 | 20,500
(2) —0,500 | 1,220 | 0,000 | 19,300
(h) ~0,500 | 1,220 | 0,000 | —20,500
6 ~0,500 | 0,880 | 0,000 | 3,500
() ~0,500 | 0,880 | 0,000 | —3,000
(k) ~0,500 | 0,900 | 0,000 | 0,000
M ~0,500 | 1,000 | 0,000 | 0,000
(m) ~0,500 | 1,080 | 0,000 | 0,000
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Figura 3.18 - Tempo final da simulacido para C' = —0.5 and 6 = 180°. As trajetérias sdo
apresentadas no referencial rotacional. Os pontos azuis marcam as posigoes
da condicbes iniciais das trajetérias para as quais as setas azuis indicam. A

condic¢ao inicial de cada trajetéria é dada pela Tabela 3.4.
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Tabela 3.4 - Initial conditions of trajectories of Figure 3.18.

Trajetéria C R [km] 0 1°] B 1°]
@) 0,500 | 0,450 | 180,000 | 62,000
(b) ~0,500 | 0,700 | 180,000 | 57,000
(c) -0,500 | 2,320 | 180,000 | 24,000
) 0,500 | 3,100 | 180,000 | 17,000
©) ~0.500 | 6,750 | 130,000 | 5,000
6] 0,500 | 1,070 | 180,000 | 0,000
(@) 0,500 | 0,400 | 180,000 | 3,000
(h) 0,500 | 0,400 | 180,000 | ~3,000
6) ~0.500 | 0,880 | 130,000 | 3,500
) ~0,500 | 0,800 | 180,000 | 0,000
(k) -0,500 | 0,880 | 180,000 | —3,500
0 0,500 | 0,900 | 130,000 | 0,000
(m) ~0.500 | 1,040 | 130,000 | 0,000

As Figuras 3.17 e 3.18 mostram as grades de C' = —0,5, para # = 0° e § = 180°,
respectivamente. As Tabelas 3.3 (Figura 3.17) e 3.4 (Figura 3.18) mostram as con-
di¢bes iniciais das trajetérias. A barra de cores na grade das figuras mostra o tempo
final das simulagoes. A escolha destes valores de # tem como objetivo mostrar a
simetria existente no eixo z, onde as 6rbitas das regides representadas pelas traje-
toérias (f), (g) e (h) sdo as mesmas nas duas figuras, mas estdo cruzando o eixo x
com diferentes angulos (. As trajetérias (f), (g) e (h) da Figura 3.18 interseccionam
perpendicularmente o eixo x duas vezes em 6 = 180°, o que resulta nas duas regioes
de sobrevivéncia no entorno de § = 0°, uma préxima de r = 0,4 km e a outra
proxima de r = 2,12 km. Estas mesmas érbitas cruzam o eixo x em 6 = 0° com an-
gulos diferentes de 0°, o que resulta nas duas regides de sobrevivéncia no entorno de
r = 1,26 km na Figura 3.17. O mesmo vale para orbitas quase circulares representa-
das pelas trajetdrias (i)-(m). Outro grupo importante de trajetérias sobreviventes,
representado pelas trajetérias (a)-(e), sdo as érbitas proximas ao variedade estéavel
(linha vermelha para (3 positivo), essas Orbitas estao saindo do sistema, movendo-se
lentamente em direcao ao infinito. Nos testes realizados foram encontrados casos que
levaram mais de 700 periodos para deixar o raio de Hill. Um dos resultados mais
importantes é que, ao examinar as Figuras 3.9(a)-3.14(d), é possivel notar que esse

grupo de trajetérias proximas ao variedade estavel existe para todos os valores C'.
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Figura 3.19 - Reapresentacao das Figuras 3.17 e 3.18, mas neste caso a barra de cores
apresenta o status final das érbitas, onde: azul, o veiculo espacial escapou do
sistema; verde, o veiculo espacial colidiu com Didymain; amarelo, o veiculo
espacial colidiu com Didymoon; cinza, o veiculo espacial escapou do raio de
Hill. A linha vermelha é a expansao p = F(q,0).
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As Figuras 3.19(a) e 3.19(b) equivalem as Figuras 3.19(a) e 3.18, respectivamente,
porém, a barra de cores mostra o status final da orbita, onde: azul, o veiculo espa-
cial escapou do sistema; verde, o veiculo espacial colidiu com Didymain; amarelo,
o veiculo espacial colidiu com Didymoon; cinza, o veiculo espacial escapou do raio
de Hill. Esse codigo de cores é usado em todos os graficos de status apresentados
no presente documento. Os resultados que mostram o status final é utilizado para
explicar uma relacao interessante entre a variedade e os resultados numéricos. No
interior da variedade, entre a variedade estavel (linha vermelha para beta positivo)
e a variedade instével (linha vermelha para beta negativo), estdo as dérbitas quase
peridédicas com energia negativa de dois corpos (LLIBRE; SIMO, 1980). As 6rbitas
nestas condic¢oes iniciais orbitam o sistema, onde ocorrem colisoes com o primério e
o secundério do sistema, apenas em pequenas regioes proximas a Orbita periddica,
essas Orbitas sobreviveram por 200 periodos. Em relacao a parte externa da vari-
edade, ha duas conclusoes importantes. A primeira é que para [ positivo a partir
da variedade estavel até = 180° (serao referidas como regides acima da variedade
estavel), somente sdo possiveis colisdes com o secundario, e essas colisoes ocorrem
apenas para condicoes iniciais de distancia inicial inferiores a 1,18 km (distancia
Didymain-Didymoon) e com valores de 6 que posicionam o veiculo espacial mais
proximo do secundario. Conforme Llibre e Simé (1980), é sabido que as regides
acima da variedade estavel representam oOrbitas de energia de dois corpos positiva

(6rbitas hiperbdlicas), que estao deixando o sistema em dire¢ao ao infinito. Por causa
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disso, essas 6rbitas nao colidem com o primaério, pois estao deixando o sistema, e no
caso do sistema Didymain-Didymoon (¢ = 0,009469696) o primdrio estd muito pro-
ximo ao baricentro, praticamente sem movimento. No entanto, essas érbitas podem
colidir com o secundario, que esta orbitando o sistema, se seu posicionamento inicial
for interno a sua érbita. A colisdo com o secundério nao ocorre para todos os valores
de 0 devido a comensurabilidade das o6rbitas do veiculo espacial e do secundario, mas
ocorre mais facilmente com os valores de 6 que posicionam o veiculo espacial inici-
almente mais préximo do secundario, por exemplo para § = 180° (Figura 3.19(b)).
Por outro lado, para /3 negativo, a partir da variedade instavel (serdo referidas como
regides abaixo da variedade instével), é muito comum o veiculo espacial colidir com
o primério e o secunddrio. A partir de Llibre e Simé (1980), é sabido que a variedade
instavel e as érbitas abaixo dela vém do infinito em direcao ao sistema. Essas 6rbi-
tas tém energia de dois corpos positiva (6rbitas hiperbdlicas). Esse tipo de 6rbita
nao colide com o primario somente nos casos em que o periapsis é maior que o raio
equatorial do corpo. A colisao com o secundario dependera da comensurabilidade

entre a 6rbita do veiculo espacial e a o6rbita do secundario.

As trajetorias mostradas nas Figuras 3.19(a) e 3.19(b) exemplificam os mesmos tipos
de érbitas encontradas nas grades para C' = [—2.5, 1.5]. Para esses valores de C, as
érbitas sobreviventes ou sdo internas a 6rbita do secundério (trajetérias (i)-(m) das
Figuras 3.19(a) e 3.19(b)) ou estao cruzando a 6rbita do secundério (trajetérias (f)-
(h) das Figuras 3.19(a) e 3.19(b)). As érbitas para esses valores de C' apresentam
uma maior probabilidade de colisao quando comparar com as érbitas para o intervalo
de C' = [-9.75,—2.75] e C' = [3.25,9.75]. Por essa razao nao é recomendado utilizar
condicoes iniciais das érbitas sobreviventes para esses valores de C', quando pretende-
se permanecer por um longo periodo de tempo. No entanto, essas érbitas sao boas
alternativas para o lancamento do CubeSat em L, ou Ls, porque, para esse intervalo,
os pontos Ly e L estao abertos e alguns tipos de orbitas encontradas passam perto

desses pontos.
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Figura 3.20 - Tempo final de grades de condigoes iniciais de distdncia do baricentro e 3,
para C' = —0.750.
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As Figuras 3.20(a) e 3.20(b) mostram os resultados das grades de condigoes iniciais
de B e distancia do baricentro, para C' = —0,75, § = 105° e 255°, respectivamente.
A barra de cores mostra o tempo final das simulagoes. Essas figuras mostram outra
simetria importante, que prova que as Orbitas das regides de sobrevivéncia dentro
da variedade, marcadas em preto sélido, sdo érbitas quase periddicas. Considere
uma linha perpendicular ao eixo y, uma érbita periddica que cruza essa linha em y
positivo com o angulo § = [y, cruzara a linha em y negativo com § = —f,. Esse
comportamento pode ser observado nas Figuras 3.20(a) e 3.20(b), onde as regioes
de sobrevivéncia em # = 105° aparecem invertidas em 6 = 255°. Portanto, dado um

0y, essa simetria ocorrera ao longo de 6, = 6y e 65 = 360° — 6.
3.4.2 Orbitas ao redor de L, e L; do sistema Didymos

Esta secao apresenta os resultados da fase da missao AIDA, que tem como objetivo
posicionar dois CubeSats nos pontos Lagrangianos L4, em 6 igual a 240°, e L5, em
0 igual a 120°. Mais detalhes sobre esta fase podem ser encontrados em Manghi et
al. (2018).

O p do sistema Didymain-Didymoon é igual a 0,009469696, valor esse abaixo do
valor critico de p que é igual a 0, 038520896504551, o que indica que o sistema possui
érbitas estdveis em torno dos pontos Ly e Ly (SZEBEHELY, 1967). Outro ponto a
ser observado ¢ a auséncia de orbitas horseshoe, uma vez que o i do sistema é maior
que o valor critico de pu para oOrbitas horseshoe estaveis, que é aproximadamente
0,000833333 (CUK et al., 2012).
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Figura 3.21 - Resultados que mostram o tempo final para simula¢des de 200 periodos,
para diferentes condigoes iniciais de distdncia do baricentro e §. € inicial
igual a 240°, portanto o veiculo espacial estd posicionado no entorno de Ly.
C = 2.9906199791, valor esse no limite para o ponto L4 estar aberto, ou
seja, para valores maiores L4 estd fechado. As trajetérias sdo apresentadas
no referencial rotacional e suas condig¢des iniciais sdo dadas pela Tabela 3.5.
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Tabela 3.5 - Condigbes iniciais das trajetérias da Figura 3.21.

Trajetoria C r [km] 0] B 1°]
(a) 2,9906199791 | 1,050 | 240,000 | 180,000
(b) 2,9906199791 | 1,170 | 240,000 90,000
(c) 2,9906199791 | 1,280 | 240,000 0,000
(d) 2,9906199791 | 1,330 | 240,000 | 130,000
©) 2.9906109791 | 1,090 | 240,000 | 37,000
() 2,9906199791 | 1,040 | 240,000 | 103,000
() 2,9906199791 | 1,120 | 240,000 0,000
(h) 2,9906199791 | 0,900 | 240,000 | —137,000
) 2,9906199791 | 1,050 | 240,000 | —180,000
() 2,9906199791 | 1,170 | 240,000 | —90,000
(k) 2,9906199791 | 1,200 | 240,000 0,000
) 2,9906199791 | 1,330 | 240,000 | —130,000
(m) 2,9906199791 | 1,990 | 240,000 | —37,000
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Figura 3.22 - O mesmo da Figura 3.21, mas para 6 inicial igual a 120°, portanto, o veiculo
espacial estd posicionado no entorno de Ly. As trajetérias sdo apresentadas
no referencial rotacional e suas condigdes iniciais sdo dadas pela Tabela 3.6.
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Tabela 3.6 - Condigbes iniciais das trajetérias da Figura 3.22.

Trajetoria C r [km] 0] B 1°]
(a) 2,9906199791 | 1,050 | 120,000 | 180,000
(b) 2,9906199791 | 1,170 | 120,000 90,000
(c) 2,9906199791 | 1,280 | 120,000 0,000
(d) 2,9906199791 | 1,330 | 120,000 | 130,000
©) 2.990610979T | 1,000 | 120,000 | 37,000
() 2,9906199791 | 1,050 | 120,000 | 103,000
() 2,9906199791 | 1,120 | 120,000 0,000
(h) 2,9906199791 | 0,960 | 120,000 | —127,000
) 2,9906199791 | 1,050 | 120,000 | —180,000
() 2,9906199791 | 1,170 | 120,000 | —90,000
(k) 2,9906199791 | 1,200 | 120,000 0,000
[0) 2,9906199791 | 1,330 | 120,000 | —130,000
(m) 2,9906199791 | 1,990 | 120,000 | —37,000

As Figuras 3.21 e 3.22 mostram grades para diferentes condigoes iniciais de r e
B, para simulagoes de até 200 periodos, com 6 = 240° (ponto L) e 120° (ponto
Ls), respectivamente. Nos dois casos, C' = Cy5 = 2,9906199791 (Tabela 3.1). As
regides no entorno de L4 e Ly sao fechadas pela curva de velocidade zero para
valores maiores que Cy5. As barras coloridas mostram o tempo final das simulagoes.
Todos os critérios de parada apresentados anteriormente foram considerados. As
Tabelas 3.5 (Figura 3.21) e 3.6 (Figura 3.22) mostram as condigoes iniciais das
trajetérias (a)-(m). As diferencas nas regides de sobrevivéncia das Figuras 3.21 e 3.22
sao minimas, o que é esperado pela simetria do sistema. Em ambas, a principal
regiao de sobrevivéncia se estende no intervalo 5 = [—180°,180°, como é possivel
notar nas trajetérias (a)-(c) e (i)-(k). Todas as érbitas nesta regiao sdo érbitas
quasi-periddicas em torno dos pontos Lagrangianos correspondentes, da Figura 3.21
em torno de L, e Figura 3.22 em torno de Ls. Regioes de sobrevivéncia formadas
por Orbitas de ressonancia 3:1 de movimento médio também foram encontradas.
Esta regiao é representada pelas trajetérias (f)-(h). Essa familia de 6rbitas sao boas
alternativas para o veiculo espacial mae permanecer por curtos periodos de tempo
para lancar os CubeSats. A partir dessas Orbitas seria possivel lancar em Ly e L. Por
fim, existem regides de sobrevivéncia préximas as variedades. As trajetérias (d) e (e)
estao localizadas perto da variedade estavel e as trajetorias (1) e (m) estao localizadas
perto da variedade instavel. A explicacao para essas Orbitas sobreviventes é a mesma
da secao anterior, essas Orbitas estao escapando lentamente do sistema. Voltando
as Figuras 3.12(b)- 3.12(g), que mostram grades com resultados semelhantes as
Figuras 3.21 e 3.22, é possivel notar que, para C' = [1.75, 3], as érbitas dos variedade

estavel e instavel sobrevivem.
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A seguir, a sensibilidade das 6rbitas sobreviventes das Figuras 3.21 e 3.22 ¢é analisada

para pequenas variacoes de C' no entorno de Cls.

Figura 3.23 - Sensibilidade das érbitas sobreviventes dos casos para Cy; (Figuras 3.21
e 3.22) considerando desvios em C. As Figuras (a) e (c) mostram os resul-
tados do desvio de 0 até —0,01 para L4 e Ls, respectivamente. As Figuras
(b) e (d) mostram os resultados do desvio de 0 até —0,09 para L4 e Ls,
respectivamente.

()

—-130

04 056 (J.T 088 1.04 12 136 152 168 1.84

Distancia do baricentro [km)]

=180

04 056 0.72 0.88 104 12 136 152 1.68 1.84

Distincia do baricentro [km|

- 1000
S B =
© B O
T T

(b)
- 180 -
| Wl
LE 144
] 108 -
- 6 ‘]’2 |-
=
§% z 36 -
- 3 g or
L E =
5@ --36 -
L
_72\
=
" -108 -
=
5 -144 -
= -180 b, . S
2 04 056 072 088 1.04 12 136 152 1.68 1.84

Distancia do baricentro [km]

=

" 72

=]

32 7 36+

- 2 a 0~

L& —=

S B3

&l

=72}

[l

L —108 -

=

S —144 p

= ~180 : i L L
2 0.4 056 072 088 1.04 12 136 152 1.68 1.84

Distancia do baricentro [km]

Scero—o

600—0

SLY900—0

SO0
Erroem C

SHY0—0

0

Erro em C

SHI0—0

S0

1]

Tabela 3.7 - M6dulo da velocidade do veiculo espacial no torno de Ly ou Lz em c¢m/s, para
C' diminuindo de 2,9906199791 até 2,9806199791 e distancia do baricentro

igual a 1,1788272742 km.

C

Erro em C' Velocidade [em/s]

Erro na velocidade [em/s]

2,9906199791
2,9881199791
2,9856199791
2,9831199791
2,9806199791

0,0000
-0,0025
-0,0050
-0,0075
-0,0100

1,7952444341
1,0922826647
2,1715151056
2,3370420389
2,4915965022

0,0000000000
-0,1970382306
-0,3762706715
-0,5417976048
-0,6963520681
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Tabela 3.8 - M6dulo da velocidade do veiculo espacial no torno de L4 ou Lz em c¢m/s, para
C' diminuindo de 2,9906199791 até 2,9006199791 e distancia do baricentro
igual a 1,1788272742 km.

C Erro em C' Velocidade [em/s]  Erro na velocidade [cm/s]
2,9906199791 0,0000 1,7952444341 0,0000000000
2,9681199791 -0,0225 3,1526958811 -1,3574514470
2,9456199791 -0,0450 4,0811861094 -2,2859416753
2,9231199791 -0,0675 4,8345288085 -3,0392843744
2,9006199791 -0,0900 5,4853675849 -3,6901231508

A Tabela 3.7 corresponde as Figuras 3.23(a) (L4) e 3.23(c) (Ls), que os resulta-
dos das simulacoes para variacdoes em C' no entorno de Cys de 0 até —0,01. Os
resultados do desvio de velocidade sdo dados em cm/s e para a distancia inicial em
1,178452742 km, ou seja, a distancia de Ly e L5 ao baricentro. Pode-se observar
que um desvio maximo de —0,01 em Cy5 é equivalente a um erro na velocidade
inicial de —0, 6963520681 cm/s. As Figuras 3.23(a) e 3.23(c) mostram que as prin-
cipais regioes de sobrevivéncia, onde as orbitas estdo no entorno de Ly e Ls, estdao
degradadas em comparagao ao resultados para C' = Cy5 (Figuras 3.21 e 3.22). A
degradagao aumenta a medida que a variacao aumenta até atingir o valor maximo
de —0,01. As regioes que mais resistem a variacao de —0, 01 sdo aquelas nas proxi-
midades de § = 0° e £180° e as regides proximas as variedades (linhas vermelhas
presentes nas Figuras 3.21 e 3.22). A regido préxima a 5 = 0°, onde se localizam as
6rbitas em ressonancia 3:1, ndo é tolerante a desvios em Cj5, especialmente no caso
de Ly. Contudo, para L; com valores de 3 distantes de 0° (trajetérias (f) e (h) da
Figura 3.22), é possivel encontrar pequenas regides de sobrevivéncia até variagoes
em Cy5 de —0,01. A Tabela 3.8, correspondente as Figuras 3.23(b) e 3.23(d), mostra
o mesmo que a Tabela 3.7, mas para variagoes em Cy5 de 0 até —0,09. Esse desvio
maximo no valor de Cy5 também pode parecer pequeno, mas representa um erro
na velocidade inicial de —3,6901231508 cm/s. E possivel notar nas Figuras 3.23(b)
e 3.23(d) que esse desvio foi suficiente para fazer desaparecer as regioes de sobrevi-
véncia onde as Orbitas no entorno de Ly e L5 estavam concentradas. A Unica regiao
que sobreviveu foi aquele com condigoes iniciais préximas as variedades. As orbitas
em torno de Ly e Ly foram tolerantes até uma a variacao em Cy5; de —0, 0225, o que

equivale a um erro de velocidade de —1, 3574514470 cm/s.
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Figura 3.24 - Esta figura mostra o tempo final das simulagoes para diferentes condigoes
iniciais de 6 e 8. A distancia inicial do baricentro é igual a 1,178452742 km,
que é a mesma distancia de Ly e Ly do baricentro. C' é igual a 2.9906199791,
o mesmo das Figuras 3.21 e 3.22. A condigao inicial de cada trajetéria é dada
pela Tabela 3.9.
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Tabela 3.9 - Condigoes iniciais das trajetérias da Figura 3.24.

Trajetoria C r [km] 0 °] B 1°]
(a) 2,9906199791 | 1,178452742 | —122,000 | 180,000
(b) 2,9906199791 | 1,178452742 | —115,000 | 160,000
(c) 2,9906199791 | 1,178452742 | —100,000 | 113,000
(d) 2,9906199791 | 1,178452742 | 118,000 155,000
(e) 2,9906199791 | 1,178452742 | 130,000 85,000
[63) 2,9906199791 | 1,178452742 | —120,000 45,000
(¢) 2,9906199791 | 1,178452742 | 120,000 0,000
(h) 2,9906199791 | 1,178452742 | —120,000 | —45,000
(i) 2,9906199791 | 1,178452742 | —-130,000 | —85,000
() 2,9906199791 | 1,178452742 | —118,000 | —155,000
(k) 2,9906199791 | 1,178452742 | 100,000 | —113,000
@) 2,9906199791 | 1,178452742 | 115,000 | —160,000
(m) 2,9906199791 | 1,178452742 | 122,000 | —180,000

Os resultados anteriores mostraram condicoes iniciais de r e [ de orbitas que so-
breviveram por até 200 periodos. Também foi analisada a tolerancia dessas orbitas
a variagoes de C' no entorno de Cy5. A seguir, é feito o mapeamento das orbitas no
entorno de L, e Ly em relacao ao 6 inicial e ao (3 inicial. Para isso sao consideradas
as seguintes condicoes iniciais: r = 1,178452742 km e Cy5. A Figura 3.24 apresenta
os resultados para as duas regioes no entorno de L4 e Ls. Por conveniéncia, somente
nesta parte dos resultados 6 foi ajustado para o intervalo § = [—180, 180], para que
L, esteja em 0 = —120° e L5 em 0 = 120°. A Tabela 3.9 mostra as condi¢oes iniciais
das trajetérias da Figura 3.24. E possivel notar que as 6rbitas no torno de Ly e Ls
sdo tolerantes a variagoes no 6 inicial. As trajetorias (c), (e), (i) e (k) estao sepa-
radas por 10° dos pontos Lagrangianos correspondentes. No entanto, as regioes de
sobrevivéncia se aproximam de 0° e £180°. Um ponto interessante a ser observado
aqui é que, utilizando este tipo de mapa de condigoes iniciais é possivel encontrar
6rbitas horseshoe no caso de existirem. As orbitas horseshoe apareceriam por uma
regiao de sobrevivéncia bem definida conectando as regioes de sobrevivéncia em
torno de 8 = —120° e 120°. Como mencionado anteriormente, para o valor de y do
sistema Didymain-Didymoon, nao existem orbitas horseshoe estaveis. Logo, nao ha
uma regiao de sobrevivéncia conectando § = —120° e 120°. A Figura 3.24 mostra
a existéncia de estruturas conectando essas regioes, mas elas estao degradadas. As
trajetorias (c) e (k) foram escolhidas no limite do que seria um desses tineis que

conectam as regioes, onde pode-se notar que essas 6rbitas tém uma amplitude maior.
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Figura 3.25 - Sensibilidade das 6rbitas sobreviventes dos casos da Figura 3.24 a variacoes
em C. A figura (a) mostra os resultados do desvio de 0 até —0,01. A figura
(b) mostra os resultados do desvio de 0 até —0, 09.
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Figura 3.26 - Sensibilidade das 6rbitas sobreviventes dos casos da Figura 3.24 a varicGes
na posigao inicial. A figura (a) mostra os resultados para desvios de 0 até
—160 metros. A figura (b) mostra os resultados para desvios de 0 até 180

metros.
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Por ultimo, ¢ feita a analise de sensibilidade das érbitas sobreviventes da Figura 3.24.
Primeiro, é analisada a tolerancia as variagdes de C' no entorno de Cy5, onde foram
utilizados os mesmos intervalos de variagdes das Figuras 3.23(a) - 3.23(d), represen-
tados nas Tabelas 3.7 e 3.8 para a distancia de 1,178452742 km. E possivel notar
nas Figuras 3.25(a) e 3.25(b) que as regides nos intervalos § = [-72° —108°] e

[ = [72°,108°] tém maior tolerancia a variagoes de C', onde para o desvio maximo
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de —0, 09 existem regioes de sobrevivéncia no torno de Ly e Ls. No entanto, ndo ha
regioes de sobrevivéncia para § = —120° ou # = 120°, e é por isso que nao existem
orbitas no torno desses pontos que sobrevivam para o desvio igual a —0,09 nas Fi-
guras 3.23(b) e 3.23(d). Também foi feita a andlise da sensibilidade a vari¢oes em r
no entorno de r = 1,178452742 km, como mostrado na Figura 3.26(a), que consi-
dera um desvio negativo na posi¢ao inicial (posigao inicial menor que 1,178452742
km), quando o erro aumenta até —160 metros, a regiao fica restrita a vizinhanga
de § = +180°. Ja na Figura 3.26(b), onde o erro considerado é positivo (posigao
inicial maior que 1,178452742 km), conforme o erro aumenta para o maximo de 180

metros, a regiao de sobrevivéncia esta se restringindo a vizinhanca de § = 0°.
3.4.3 Trajetoérias de pouso do médulo MASCOT-2 sobre Didymoon

Nesta secao ¢é feita a andlise da fase de lancamento do modulo de aterrissagem
MASCOT-2, mais detalhes sobre esta fase da missao AIDA podem ser encontra-
dos Ho et al. (2016). O estudo a seguir procurou encontrar condigoes iniciais para
o pouso do médulo MASCOT-2 sobre Didymoon. Essa fase da missdo serd muito
complexa, pois o moédulo nao possui sistema de controle de o6rbita e de pouso. Por-
tanto, o médulo colidird com a superficie de Didiymoon e um erro na velocidade
final pode levar a completa destruicao do mesmo. De modo que, para garantir uma
colisao em baixa velocidade com a superficie de Didymoon, até 8 km/s de acordo
com Ferrari e Lavagna (2018), é necessério trabalhar com valores de C' no limite de
fechamento da curva de velocidade Cy = 3, 1496227081 (Tabela 3.1).
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Figura 3.27 - Geometria utilizada para identificar a posi¢ao do pouso sobre Didymoon.

Considere o sistema de coordenadas apresentado pela Figura 3.27, em que: P é o
ponto de colisdao do veiculo espacial em Didymoon; u é o vetor de velocidade no
momento da colisao; Ty é o vetor posicao Didymoon-baricentro; r; é o vetor posicao
do ponto P em relagao a um sistema de coordenadas definido em Didymoon, em que
r3 € o raio de Didymoon; r é o vetor posicao do ponto P em relagdo ao baricentro

do sistema Didymain-Didymoon, dado por:

pw—1+rjcosy (3.30)

=l
Il
=
o
+
=
A%
I

.
Ty sin ¢
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Figura 3.28 - Valor de C' na superficie de Didymoon para a velocidade de colisdo de 8
ecm/s, considerando valores diferentes para o raio de Didymoon.

C
2.795 2.8 2.805 2.81 2.815 2.82 2.825

o 907 750

Tabela 3.10 - C' minimo e maximo para a colisdo a 8 cm/s para r} igual a 0,0715, 0,0815
e 0,0915 e o correspondente ¢.

Raio equatorial

de Didymoon Cmin Pmin Para Cmm [ ] Cmax Prmaz PaTa Cmam [ ]

0,0715 2,7950 100,8000 2,8125 0,0000
0,0815 2,7950 99,0000 2,8168 0,0000
0,0915 2,7950 97,2000 2,8217 0,0000

Como mencionado anteriormente, as observagoes mostram que Didymoon possui
uma forma elipsoidal, porém, o estudo considerou sua forma como sendo esférica com
0,163 km de didmetro (Tabela 2.1). A Figura 3.28 mostra o valor de C' na superficie
de Didymoon para a velocidade de 8 cm/s. Para essa andlise foram consideradas
variagoes de 0 até £10 metros no valor nominal de r; = 0,0815 km. Conforme
definido na Figura 3.27, ¢ = 0° esta voltado para L; e ¢ = 180° para L. Os valores
de C encontrados estao dentro do intervalo C' = [2.795,2.825], para o qual a curva
de velocidade estd completamente aberta, pois sdo menores que Cy (Tabela 3.1).

Pode-se observar que, para o valor minimo de r; = 0,0715 km, os valores mais
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baixos de C, C' = [2.795,2.8] (regiao verde), estao nos intervalos ¢ = [60°,150°] e
¢ = [210°,300°]. A amplitude dessas regides diminui até atingir r; = 0,0915 km,
variando do intervalo ¢ = [67.5°,134°] até ¢ = [224°,292.5°]. Essas regides contém
os valores minimos de C' para os diferentes valores de 7} considerados. A Tabela 3.10
apresenta os valores minimos de C' para os valores minimos, nominais e maximos
de 7} e os valores de ¢ correspondentes. Para todos os valores de 7}, considerados, o
minimo de C' ¢ igual a 2,795. Como é possivel notar na Tabela 3.10, C' aumenta a
medida que 7 aumenta e os valores minimos de C' estao no intervalo C' = [2.81, 2.825]

(regides azul, violeta e laranja) estdo na face voltada para L.

Tabela 3.11 - Velocidade para os valores de C' da Figura 3.28 para a distancia do baricentro
igual a 1,550319548 km.

C Velocidade [em/s] C Velocidade [em/s]
2,795000000 11,694859767 2,815000000 11,436758451
2,800000000 11,630871407 2,820000000 11,371317803
2,805000000 11,566529056 2,825000000 11,305498366
2,810000000 11,501826774 3,149622708 5,559633774

Depois de encontrar os valores de C' na superficie de Didymoon para a velocidade
de 8 cm/s é possivel estudar como isso se relaciona com a velocidade de lan¢amento
resultante. Um C' mais baixo no momento da colisdo significa uma velocidade de
lancamento resultante mais alta e um C' mais alto no momento da colisdo significa
uma velocidade de lancamento resultante mais baixa. O langamento sera feito a 200
metros a mais do que Lg, que fica a 1,350319548 km /s do baricentro, em comparagao
com o baricentro, a 1,550319548 km/s. A Tabela 3.11 mostra que para o MASCOT-
2 colidir com Didymoon com velocidade menor que 8 cm/s em qualquer ponto da
superficie (Figura 3.28), a velocidade resultante do langamento em 6 = 180° deve ser
menor que 11,305498366 cm/s, onde C' = 2,825. Como mencionado anteriormente,
o MASCOT-2 nao possui um sistema de controle de érbita, logo, um erro na escolha
da condicao inicial de langamento seria irreversivel. Assim, restringindo a abertura
da curva de velocidade zero em L, com valores mais altos de C', as chances de
erro sao reduzidas. No entanto, é necessario prestar atencao ao limite de velocidade
minima de 5,559633774 cm/s (Tabela 3.11), para langamentos 200 metros a mais

de Ly em relacao ao baricentro em 6 = 180°.
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Figura 3.29 - Curvas de velocidade zero para C igual a 3, 3,07 e 3,14. Valores usados na
integracao numérica das Figuras 3.30(a)-3.30(1).
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Na proxima etapa, os resultados das simulagoes numéricas sao apresentados, onde
foram utilizados os valores de C' de 3, 3,07 e 3, 14. A escolha desses valores, conforme
mostra a Figura 3.29, foi feita para analisar as trés situagoes possiveis para curva
de velocidade zero: aberta em L3 (C' = 3), fechada em L3 (C' = 3,07) e restringindo
a passagem do veiculo espacial do exterior para o interior da curva que cerca o
secundério, mas sem restringir excessivamente a regiao de entrada em Ly (C' = 3, 14).

Para estes valores a velocidade de pouso é menor que 8 cm/s.
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Figura 3.30 - Grades para diferentes valores de C, de 3,0000 até 3,1400. Cada grade é
calculada para condigoes iniciais de 6 entre 0° e 360°; e 3 entre —180° e 180°.
A distancia inicial em: (a), (b) e (c) estdo sobre L, a 1,350319548 km do
baricentro; (d), (e) e (f) estdo 200 metros além de Lo; (g), (h) e (i) estdo 500
metros além de Ls; (j), (k) e (1) estao 1000 metros além de L.
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A Figura 3.30 mostra o status final das simulagoes para condigOes iniciais nos in-
tervalos f = [—180°,180°] e 6 = [0°,360°]. Para os valores de C' 3, 3,07 e 3,14; e
distancias do baricentro igual a 1,350319548 km (sobre L), 1,550319548 km (200

metros além de Lo em relagdo ao baricentro), 1,850319548 km (500 metros além
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de L, em relagdo ao baricentro) e 2,350319548 km (1000 metros além de L, em
relagdo ao baricentro). Nesta parte, o status resultado final desejado é a colisdo com
Didymoon, representada em amarelo na barra de status. Pode-se observar que, in-
dependentemente do valor de C, as regides de colisao com Didymoon diminuem a
medida que a distancia de lancamento aumenta, mas para todas as diferentes con-
figuragoes apresentadas, existem opcoes que levam a colisao. Os lancamentos com
C = 3, Figuras 3.30(a), 3.30(d), 3.30(g) e 3.30(j), sdo os que permitem o maior
numero de combinagoes de 6 e S que levam a colisao com Didymoon. Também é

possivel notar que as regioes amarelas diminuem com o aumento de C para 3,07 e
3,14.

A seguir, os resultados de lancamentos a 200 metros além de Ly em relagdo ao

baricentro sao apresentados separadamente.
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Figura 3.31 - Lancamento do m6édulo MASCOT-2 200 metros além de Ly em relacdo ao
baricentro. C' = 3,0.
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Tabela 3.12 - CondigGes iniciais das trajetérias da Figura 3.31.

Trajetéria C r [km 0 T°] 8] Tempo [perfodos] | Tempo [dias]
@) 3,000 | 1,550319548 | 10,000 | 25,000 6.865 3.410
(b) 3,000 | 1,550319548 | 67,000 | 28,000 32.495 16,139
(c) 3,000 | 1,550319548 | 100,000 | 31,000 9,225 4,582
(d) 3,000 | 1,550319548 | 270,000 | 12,000 4,215 2,093
© 3,000 | 1,550310548 | 316,000 | 11,000 9.675 1805
6) 3.000 | 1,550319548 | 16,000 | 8,000 12,280 6,000
(g) 3,000 | 1,550319548 | 20,000 0,000 16,700 8,294
(h) 3,000 | 1,5560319548 | 45,000 | —7,000 17,930 8,905
6) 3.000 | 1,550310548 | 192,000 | —18,000 1,050 0.521
) 3.000 | 1,550319548 | 178,000 | —42,000 0,920 0,457
(k) 3,000 | 1,550319548 | 236,000 | 8,000 3,475 1,726
[0) 3,000 | 1,550319548 | 248,000 | —12,000 6,615 3,285
(m) 3,000 | 1,55031054% | 338,000 | —5,000 10,710 5.310

A Figura 3.31, que apresenta os resultados das simulagoes para o langamento com
C = 3, mostra que existem diferentes tipos de trajetérias que permitem colisdo com
Didymoon. A Tabela 3.12 apresenta as condigoes iniciais de cada uma das trajetorias
apresentadas e o tempo de colisdo. A escolha das condigoes iniciais resultantes do
lancamento deve evitar situagoes como a trajetoria (b), em que foram necessarios
mais de 16 dias para a colisdo. De preferéncia, deve-se considerar trajetérias do tipo
(i), (j) e (k), mais préximas do corpo e com menor tempo de colisao (Tabela 3.12).
Uma trajetéria de colisdo como (b) representa um grande risco para os objetivos
da missao, mas vale ressaltar que este é o inico caso em que ocorre uma colisdo no
intervalo ¢ = [345°,15°], onde a velocidade de colisdo serd mais lenta (Figura 3.28).
A regido onde as trajetérias (i) e (j) estao localizadas é a principal, com os menores
tempos de colisdao e, como serd mostrado a seguir, resiste ao aumento e diminui¢ao
de C' e as variagbes na posicao inicial. Na fronteira desta regiao é possivel notar
em verde um conjunto de condigoes iniciais para as quais ocorreria colisao com

Didymain.
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Figura 3.32 - Lancamento do m6édulo MASCOT-2 200 metros além de Ly em relacdo ao

baricentro. C' = 3,07.
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Tabela 3.13 - CondicGes iniciais das trajetérias da Figura 3.32.

Trajetéria C r [km 0 T°] 8] Tempo [perfodos] | Tempo [dias]
(a) 3,070 | 1,550319548 | 35,000 35,000 59,220 29,413
(b) 3,070 | 1,550319548 | 105,000 | 19,000 10,180 5.056
(c) 3,070 | 1,550319548 | 145,000 | 37,800 17,295 8,590
(d) 3,070 | 1,550319548 | 232,000 | 28,500 14,055 6,981
© 3,070 | 1,550310548 | 290,000 | 31,000 13.365 6,638
6) 3,070 | 1,550319548 | 39,000 | 12,500 9.550 1743
(g) 3,070 | 1,550319548 | 80,000 | —12,500 12,710 6,313
(h) 3,070 | 1,5560319548 | 87,000 | -37,500 18,305 9,091
6) 3.070 | 1,550310548 | 123,000 | —17,500 12,705 6,310
) 3.070 | 1,550319548 | 183,000 | 40,000 0,905 0,449
(k) 3,070 | 1,550319548 | 202,000 | 36,000 2,610 1,296
[0) 3,070 | 1,550319548 | 206,000 | —11,000 2,065 1,026
(m) 3.070 | 1,550310548 | 282,000 | —28.500 15,125 7512

A Figura 3.32 apresenta o mesmo que a Figura 3.31, mas para C' = 3,07, onde
L3 ¢é fechado pela curva de velocidade zero e a colisdo s6 é possivel com o veiculo
passando passando por Ly (Figura 3.29). Ao aumentar o valor de C' diminui-se
a velocidade resultante do lancamento. Pode-se notar que as trajetérias tém uma
forma semelhante, diferindo apenas em quantos periodos foram necessarios para
colidir, como mostra a Tabela 3.13. O fato de nao haver epiciclos nas trajetorias
indica que essas érbitas estdo mais proximas das Orbitas circulares. As trajetorias
(j), (k) e (1) da Figura 3.32 estao localizadas na mesma regiao que as trajetérias (i)
e (j) da Figura 3.31, e a regiao agora estd melhor delineada. No entanto, é possivel

notar que ainda existe uma pequena regiao onde ocorrem colisdées com Didymain.
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Figura 3.33 - Lancamento do m6édulo MASCOT-2 200 metros além de Ly em relacdo ao
baricentro. C' = 3,14.
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Tabela 3.14 - CondicGes iniciais das trajetérias da Figura 3.33.

Trajetéria C r [km 0 T°] 8] Tempo [perfodos] | Tempo [dias]
(a) 3,140 | 1,550319548 | 187,000 | —29,900 3,270 1,624
(b) 3,140 | 1,550319548 | 188,000 | —31,800 2,030 1,008
(c) 3,140 | 1,550319548 | 189,000 | —34,000 1,920 0,954
(d) 3,140 | 1,550319548 | 190,800 | —35,000 2,120 1,053
© 3.140 | 1,550310548 | 191,800 | —38,000 2,590 1,286
() 3,140 | 1,550319548 | 188,000 | —33,000 1,940 0,964
() 3,140 | 1,550319548 | 187,500 | —40,000 1,820 0,904
(h) 3,140 | 1,550319548 | 184,000 | 42,000 2,160 1,073
6) 3.140 | 1,550319548 | 185,000 | —49,000 2,920 1,103
() 3,140 | 1,550319548 | 186,800 | —46,000 2,030 1,008
(k) 3,140 | 1,550319548 | 188,000 | —45,000 2,110 1,048
[0) 3,140 | 1,550319548 | 188,000 | 41,800 1,910 0,949
(m) 3.140 | 1,550310548 | 189,000 | —39,000 1,930 0,050

A Figura 3.33 apresenta o mesmo que as Figuras 3.31 e 3.32, mas para C' = 3, 14, em
que a curva de velocidade zero esta quase restringindo L, e fechando sobre Didy-
moon (Figura 3.29). O resultado desse estreitamento ¢ a existéncia de um conjunto
especifico de condigoes iniciais que levam a colisao com Didymoon, em que todas
as trajetérias tém a mesma forma. Essa regiao é a mesma onde existem as érbitas
(i) e (j) na Figura 3.31; e (j), (k) e (1) na Figura 3.32. O fechamento da curva de
velocidade zero sobre Didymoon fez desaparecer as condigoes iniciais que levariam a
colisdo com Didymain. Todas as colisoes ocorrem na face de Didymoon voltada para
Ly, com ¢ = [90°,270°] (Figura 3.28), como mostra a Tabela 3.14 todas as colisoes
ocorrem com tempo menor que 2 periodos. A seguir, para C' nominal igual a 3,14 e
distancia do baricentro nominal igual 1,550319548 km, é analisada a sensibilidade

dessa regiao a variagoes de C' e distancia do baricentro.
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Figura 3.34 - Sensibilidade das orbitas de pouso, para os casos das Figuras 3.33, conside-
rando desvios na posigao inicial. (a) Erro de 0 até —100 metros. (b) Erro de
0 até 100 metros.
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As Figuras 3.34(a) e 3.34(b) mostram a sensibilidade das condicoes iniciais 5 e 6
que resultam em uma colisdo na Figura 3.33, para variagoes de até 100 metros nas
condigoes iniciais da distancia inicial do baricentro. O aumento do erro na posigao
inicial diminui a a gama de condigoes iniciais que resultariam em colisao. Em relagao
a 6, o pior caso seria um erro de —100 metros, Figura 3.34(a). Quando o erro é de

+100 metros, a regiao diminui proporcionalmente em relacao a 6 e 3.

Figura 3.35 - Sensibilidade das érbitas de pouso para os casos das Figuras 3.33, conside-
rando desvios em C'. (a) Erro de 0 até 0,0095. (b) Erro de -0,02 até -3.

=0.02000
-+ 1-=0.31800
= 9 =0.61600
=0.91400
4 Fq-1.21200 ©
- By = 1.51000
- b —1.80800
=2.10600
- 9 =2.40400
= B —2.70200
=55 L L ! : L ! L 0 =55 L L L . L L ! -3.00000

182 183.5 185 186.5 188 189.5 191 192.5 194 182 183.5 185 186.5 188 189.5 191 192.5 194
graus graus

Erro em

Agora, é analisada a sensibilidade a erros no valor nominal de C. A Figura 3.35(a)
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mostra que quando o erro é positivo, indo de 0 até 0,0095, o que deixa C' muito
proximo ao fechamento da curva de velocidade zero, apenas os pontos centrais da
regiao sobreviveriam a erros de até 0,0095. J& quando o erro passa de —0, 02 para —3,
Figura 3.35(b), é possivel notar a existéncia de conjuntos de condigdes iniciais que
suportam erros maximos de até —3. No entanto, quanto maior o erro, menor o valor
de C' e maior a velocidade resultante no lancamento, mas o limite de C' = 2,825 esta
dentro de todos os outros valores. Assim, as condic¢oes iniciais da regido encontradas

para C' = 3,14 podem ser usadas no intervalo C' = [2.835, 3.14].
3.5 Efeito da SRP no PCPR3C

Nesta seccao é feita a analise do efeito do acréscimo da SRP no PCPR3C. A pressao
de radiacao solar tem o potencial para ser a maior for¢a perturbadora para um corpo
com razao de area-sobre-massa grande orbitando um sistema com pouca massa,
como um asteroide ou cometa. Portanto, é importante analisar seu efeito sobre os

resultados encontrados nas secgoes anteriores.

Figura 3.36 - Tempo final das simulacées do PCPR3C com SRP, considerando diferentes
valores de A/m, para as mesmas condigoes iniciais da Figura 3.15. (a) é a
repeti¢io da Figura 3.15 que ndo considera a SRP. (b) A/m = 0,02kg/m?.
(c) A/m = 0,04kg/m?. (d) A/m = 0,08kg/m?. (e) A/m = 0,1kg/m?. (f)
A/m = 1kg/m?.
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As Figuras 3.36(a)-3.36(f) apresentam o tempo final da simulagoes de uma grade de
condicgoes iniciais de distancia do baricentro e # das simulacoes do PCPR3C sem
SRP e com SRP para A/m iguais a 0,02, 0,04, 0,08, 0,01 e 1,00 kg/m?, respectiva-
mente. Dentre os valores de A/m utilizados, A/m = 0,02 kg/m? é préximo mais do
que é encontrado em missoes reais. Os outros valores utilizados, superiores a esse
foram utilizados para analisar os efeitos da adicao da SRP ao PCPR3C. O valor de
0 inicial é igual a zero em todos os casos. C' inicial é igual a —2,75. No caso (a), sem
SRP, C' se mantém constante. A Figura 3.36(a) é uma repeticao da Figura 3.15, onde
a expansao p = F(q,0) estd em vermelho. Analisando, as Figuras 3.36(b)-3.36(¢e) é
possivel notar que a regiao de sobrevivéncia para o caso A/m = 0 (Figura 3.36(a))
continua a existir mesmo com o acréscimo da SRP. Porém, quando utilizada uma
A/m = 1,00 kg/m?, isto é, um valor elevado, a regiao de sobrevivéncia de 200 perio-
dos se extingue. E interessante notar que é possivel encontrar resultados semelhantes
ao comparar os resultados obtidos com o acréscimo da SRP ao PCPR3C, com os
resultados apresentados entre as Figuras 3.9(a) e 3.14(d). Isso acontece pois a SRP
modifica C, de modo que os resultados aqui obtidos se assemelham a resultados para
valores de C' diferentes de —2,75.

Figura 3.37 - Sec¢oes de Ponincaré do PCPR3C com SRP para C' igual a —2.75, com o
hiperplano definido em 6 = 0. (a) A/m = 0,00 kg/m?. (b) A/m = 0,02
kg/m?.
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O método de analise do sistema binario apresentado em no estudo, com o uso das co-
ordenadas de McGehee, da expansao p = F'(q,6) e com o uso do angulo inicial 5 da
uma grande vantagem em comparacao as seccoes de Poincaré quando a SRP é acres-

centada as equacoes do movimento. A seccao de Poincaré é muito util para identificar
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regimes periddicos e quase-peridédicos no PCPR3C, como é visto na Figura 3.37(a),
que foi feita para C' igual a —2,75 utilizando o método apresentado no Apéndice D.
Porém, quando a SRP é acrescentada, como apresentado na Figura 3.37(b), para
A/m = 0,02 kg/m?, a estrutura que indica regime de comportamento periédico e
quase-periddico se esvai. Isso ndo ocorre nas grades de condigbes iniciais 3.36(b)-
3.36(f), onde mesmo com o acréscimo da SRP ainda é possivel identificar os regimes
de comportamento indicado pela variedade (6rbita eliptica, parabdlica e hiperbé-

lica).

Figura 3.38 - Tempo final das simulagées do PCPR3C com SRP, considerando diferentes
valores de A/m, para as mesmas condigoes iniciais da Figura 3.24. (a) é a
repeticdo da Figura 3.24 que nio considera a SRP. (b) A/m = 0,02kg/m?.
(c) A/m = 0,04kg/m?. (d) A/m = 0,08kg/m?. (e) A/m = 0,1kg/m?2. (f)
A/m = lkg/m?.
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As Figuras 3.38(a)-3.38(f) apresentam o tempo final das simulagbes da grade
de condig¢oes iniciais de 6 e [ para distincia do baricentro inicial igual a
1,178452742C299062 km, para o caso sem SRP e para A/m iguais a 0,02, 0,04,
0,08, 0,01 e 1,00 kg/m?, respectivamente. C' inicial é igual a 2,9906199791. A Fi-
gura 3.38(a) é uma repeticdo da Figura 3.24, logo C' é contante. Comparando a
Figura 3.38(a) com as Figuras 3.38(b) e 3.38(c) é possivel notar que a regiao de
sobrevivéncia no entorno de Ly (f = —120° ou 240°) estd se esvaindo nas extremi-

dades de 8 com o aumento de A/m. Contudo, a regiao de sobrevivéncia no entorno
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de L4 continua sélida entre § = —110° e 110°, até A/m = 0,08 kg/m?. O mesmo
nao ocorre para Lz (0 = 120°), onde a regiao se estreita no centro de § e permanece
para valores de [ na extremidade, proximos de § = —180° e 180°. Como mostrado
na Figura 3.38(f), com o aumento exagerado da A/m para 1,00 kg/m? a regidao no
entorno de L4 e L5 se esvai. Isso é um indicativo que para sistemas binarios de pouca
massa como asteroides, o A/m alto de velas solares pode ser um limitante para esse

tipo de dispositivo ser posicionado proximo de Ly e Ls.

Figura 3.39 - Tempo final das simulagoes do PCPR3C com SRP, considerando diferentes
valores de A/m, para as mesmas condigoes iniciais da Figura 3.32. (a) é a
repeti¢io da Figura 3.32 que nio considera a SRP. (b) A/m = 0,02kg/m>.
(c) A/m = 0,04kg/m?. (d) A/m = 0,08kg/m?. (e) A/m = 0,1kg/m?. (f)
A/m = 1kg/m?.
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Figura 3.40 - Velocidades finais das simulac¢oes das Figuras 3.39(a)-3.39(f).
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As Figuras 3.39(a)-3.39(f) apresentam o status final de simulagoes de 20 periodos,
para o caso sem SRP e para A/m iguais 0,02, 0,04, 0,08, 0,01 e 1,00 kg/m?, respec-
tivamente. C' inicial é igual a 3,07. Nestas figuras é feita a andlise do efeito da SRP
no lancamento do médulo de pouso MASCOT-2 a partir de 1,550319548C307 km do
baricentro (200 metros mais distante que Ls). Na Figura 3.39(a) C' é constante, pois
a SRP é nula, logo, é uma repetigao da Figura 3.32. Analisando as Figuras 3.39(a)-
3.39(e) é possivel notar que o efeito da SRP para A/m até 0,08 kg/m? nao é grande
o suficiente para desviar o médulo de pouso que parte da regido ja destacada na
Secgao 3.4.3 e, em todos os casos, como ¢ visto nas Figuras 3.40(a)-3.40(f) as velo-
cidades finais sdo inferiores a 8 e¢m/s. Mesmo na Figura 3.39(f), feita para A/m =
1,00 kg/m?, onde a regidao de pouso notada nas outras figuras foi complemente
modificada, o novo conjunto de condigoes iniciais de # e 5 garantem o pouso sobre
Didymoon, para o langamento a 1,550319548 km, com velocidade menor ou préxima
de 8 em/s. Portanto, pode-se concluir que SRP néo serd um empecilho ao sucesso

da fase de lancamento e pouso do moédulo de pouso MASCOT-2 sobre Didymoon.
3.5.1 Manipulacao da SRP

Nesta seccao é analisada a possibilidade de se usar a SRP para manobrar um veiculo
espacial em dérbita de um sistema de asteroides binéario, no caso o sistema Didymain-

Didymoon. A pressao de radiagao solar é um dos maiores perturbadores de uma
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particula ou veiculo espacial com grande razao de area-sobre-massa. Conforme os
resultados apresentados na Seccao 3.5, a SRP nao é suficiente para alterar de modo
significativo o conjunto de condigbes iniciais ideais a cada etapa da missao AIDA
apresentados nas secgoes anteriores. Porém, a SRP, quando controlada, possui o

potencial para manobrar veiculos espaciais e ajudar na economia de combustivel.

Atualmente, o conceito de dispositivos de aumento de drea (como baldes infldveis),
que sao mais simples que velas solares, tem sido discutido como meio para ma-
nobrar veiculos espaciais sem o uso de combustivel ou como auxiliar as manobras
propulsivas (LUCKING et al., 2011; GUERMAN; SMIRNOV, 2012; LUCKING et al., 2012).
Neste contexto, pode-se idealizar a utilizacdo da prépria geometria e caracteristi-
cas de manufatura do veiculo espacial, como o grau de reflectividade do material
que recobre o veiculo espacial, para manipular a magnitude e/ou dire¢ao da SRP e,

consequentemente, manobrar o veiculo espacial.

Figura 3.41 - Representacao das etapas de funcionamento do controle de aumento e dimi-

nui¢do av = Cr * A/m.

Fluxo solar

~V(4)

Conforme a Equagao 3.10, pode-se dizer que o« = C,. * A/m. Deste modo, consi-
derando um veiculo espacial portador de um dispositivo de aumento de area ou o
uso de suas proprias caracteristicas fisicas para manipular «, entre um valor minimo

(Qmin) € valor maximo (Qunqez). Os controles utilizados sdo:

« Controle 1 - este controle tem por objetivo criar um AV negativo e causar

o de-orbit do veiculo espacial. Conforme a Figura 3.41, quando o veiculo
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espacial vai de (1) para (3) passando por (2) & = Qar; € quando vai de
(3) para (1) passando por (4) @ = Qpin.

e Controle 2 - este controle tem por objetivo criar um AV positivo e causar a
ejecao do veiculo espacial para fora do raio de Hill. Conforme a Figura 3.41,
quando o veiculo espacial vai de (1) para (3) passando por (2) & = Qumin;

e quando vai de (3) para (1) passando por (4) & = Q-

Figura 3.42 - Repeticao da Figura 3.15 com a escala de cores mostrando o status final das
simulagdes.

180}

80 °
04 1.26 2.12 298 3.84 4.7 556 642 728 8.14 9
Distancia do baricentro [km]

A Figura 3.42 é uma repeticao da Figura 3.15, mas neste caso sua escala de cores
mostra o status final das simulagoes e é utilizada para avaliar o efeito do uso dos

controles do tipo 1 (controle 1) e 2 (controle 2) no status final das simulagoes.
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Figura 3.43 - Status final das simulag¢des com as mesmas condigoes iniciais da Figura 3.15,
onde foi considerado um controle do tipo 1 com aynin = 0,03 € Qupae = 0,06
kg/m?.

(a) (b)

—~180 —-180
04 126 212 298 3.84 47 5356 642 728 814 9 04 126 212 298 384 47 356 642 728 8.14 9
Distéincia do baricentro [km] Disténcia do baricentro [km]

As Figuras 3.43(a) e 3.43(b) foram geradas considerando o controle 1 com e =
0,033 e 0,06 kg/m?, respectivamente. Em ambas, c,,;, = 0,03 e as outras condigoes
iniciais sao as mesmas que as da Figura 3.42. Visualmente é possivel identificar que
o uso do controle 1 auxiliou para que os veiculos sofressem mais colisbes com o0s
corpos do sistema. Na Figura 3.43(a), onde a4, é 10% maior que ay,, a regiao
no entorno de  em que todas as érbitas sobreviviam por até 200 periodos quase

se extinguiu, o que de fato ocorreu na Figura 3.43(b), onde a4, ¢ 100% maior que

Amin -

Figura 3.44 - Status final das simulagoes com as mesmas condigoes iniciais da Figura 3.15,
onde foi considerado um controle do tipo 2 com ;i = 0,03 € g = 0,06
kg/m?.

(a) (b)

=180°" =180°
04 126 212 298 3.84 4.7 556 642 7.28 8.14 9 04 126 212 298 3.84 47 556 642 728 8.14 9
Disténcia do baricentro [km] Distéincia do baricentro [km]

78



As Figuras 3.44(a) e 3.44(b) foram feitas com as mesmas configuracoes que as Fi-
guras 3.43(a) e 3.43(b), porém neste caso foi utilizado o controle 2. Ainda que seja
dificil discernir visualmente a regiao de sobrevivéncia da Figura 3.44(a), onde apaz
é 10% maior que ay,, estd menor que na Figura 3.42. Na Figura 3.44(b), onde
Qmaz ¢ 100% maior que ay,,, 0 objetivo do uso do controle 2 foi alcancado com
sucesso. O conjunto de condicoes iniciais que antes garantiam a sobrevivéncia do

veiculo espacial por 200 periodos dentro do raio de Hill, agora leva a um escape.
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4 PROBLEMA DE DOIS CORPOS COM PERTURBACOES

Neste capitulo é feita a analise de um sistema binario de asteroides a partir da
propagacao do problema de dois corpos com perturbagoes. Seguindo os objetivos
do estudo, foi dada énfase em sistemas que o priméario concentra a maior parte da
massa e o secundario se comporta com uma lua. O referéncia inercial neste capitulo
esta centrado no primario. Deste modo o veiculo espacial estd em orbita no entorno

do primario. As perturbacoes consideradas no movimento do veiculo espacial sao:

« devida a nao esfericidade do corpo central;
» devida a perturbacao gravitacional de terceiros corpos: Sol, corpo secun-
dério do sistema (lua do sistema), Jupiter, Marte e Terra;

« devida a pressao de radiagao solar (SRP - Solar Radiation Pressure).

A perturbacao devida a nao esfericidade do corpo central também foi considerada
nas equacoes de movimento do corpo secundério. A equagao do movimento do vei-
culo espacial e método de célculo da aceleragao de cada uma das perturbacoes sao

apresentados de modo mais detalhado nas segoes a seguir.

A propagacao numérica das equacgoes do movimento do veiculo espacial e dos outros
corpos considerados foram feitas utilizando o método Runge-Kutta 7/8. O estudo foi
feito fundamentalmente com o uso de grades de condicdes iniciais e, para complemen-
tar, o método de integrais da aceleracao foi utilizado para analisar o comportamento

do movimento do veiculo espacial no sistema.
4.1 Equacao do movimento do veiculo espacial

Um veiculo espacial em orbita ao redor de um pequeno corpo, como um asteroide ou
um cometa, esta sujeito a diversas perturbacoes, que podem ser muito significativas,
a depender da massa deste corpo. Deste modo, serao consideradas as perturbacoes
devidas a nao esfericidade do corpo central, a presenca de um terceiro corpo (Plane-
tas e luas do sistema) e a pressao de radiagao solar. O movimento do veiculo espacial,
considerando que o referencial é inercial e esta centrado no centro de Didymain, é
dado por:

. GMx
r—— 7“3 r+Pshape+ZPi+PSRP (41)

em que G é a constante gravitacional universal, M4 é a massa do corpo central
do sistema (o alfa do sistema) e r é o vetor posicdo da espagonave em relagao ao
referencial fixado no corpo central. P, € a aceleracao devida a nao esfericidade

do corpo central. > P; é o somatorio das aceleragoes devidas a presenca de outros
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corpos na vizinhanca do sistema considerado. Pgrp é a aceleracao devida a pressao
de radiacdo solar. A seguir os modelos de cédlculo de cada uma das aceleragoes

perturbadoras consideradas no estudo sao explicados.
4.1.1 Perturbacao devido a nao esfericidade dos corpos

O célculo das aceleragoes devidas a nao esfericidade do corpo central é explicado
a seguir. Considerando o sistema de coordenadas polares esféricas, com o corpo no
centro do sistema e fixada no plano de referéncia, é dado o potencial do pequeno
corpo na forma (MONTENBRUCK; GILL, 2012; SANCHEZ et al., 2014):

G M,;
r
GM M n

V(r,0,\) =

< > ( nmcosm/\—i—Snmsznm)\) Prn(cost)(4.2)

n=2m=0
em que R; ¢ o raio equatorial do corpo, € e A\ sao colatitude e longitude, respec-
tivamente. Cl,,, € Spm s40 0s coeficientes dos harmonicos esféricos completamente
normalizados. P, sdo as funcoes associadas de Legendre completamente normali-
zadas. M é a méxima ordem (n) e o maximo grau (m) considerados na expansao dos
harmonicos esféricos. O potencial é reescrito na forma (HOLMES; FEATHERSTONE,
2002):

V(r,0,)\) = Gi”i +V*(r,0,\) (4.3)
em que
! GM; &
V*(r,0,\) = . - Z (Xinecosm\ + Xssinm\) (4.4)
m=0
e
M R n_
M R n_
X = % (:’) S Po(0) (4.6)

sendo que k é um inteiro que varia com m. Assim, k é igual a 2 ou é igual a m,
dependendo de qual dos dois for maior. Logo, a aceleragao devido ao geopotencial é
dada por (SANCHEZ et al., 2014):
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Ps = VV'(r,0,))
ov: . 19v* 1 oV

A

= - ¢ 4.
or et r 00 ¢+ rsin(0) O\ o (4.7)

em que

5 = or/or 5 — or /00
" |or/or|’ *~ lor/oe|’

A

5 Oor/O\
PN

4.1.2 Perturbacao pela presenca de um terceiro corpo

A baixa forga gravitacional de pequenos corpos como asteroides e cometas, combi-
nado com a alta excentricidade desses corpos, de modo que suas trajetérias cruzam
corpos com grande influencia gravitacional, como os planetas Jupiter, Marte e Terra,
torna necessaria a inclusao de suas perturbagoes no modelo completo. O calculo da
aceleragao devida a presenca de um terceiro corpo vem do problema restrito de trés
corpos e considera o somatorio de todas as perturbacoes de terceiro corpo, dada
por (SCHAUB, 2003):

Pi:_ZGMZ-( r-non ) (4.8)
=0

r—rf |
em que n é o numero total de corpos do sistema, e M; é a massa do i-ésimo corpo.

r; sao os vetores que ligam os i-ésimos corpos ao veiculo espacial.
4.2 Meétodo de integrais da aceleracao

Como mencionado anteriormente, as integrais das aceleragoes sao utilizadas para re-
alizar uma analise mais profunda em relagdo ao papel das perturbagoes no compor-
tamento das érbitas simuladas. As integrais das aceleragoes basicamente consistem
em integrar as aceleracoes presentes no movimento de um veiculo espacial devida a
um perturbador (Ex.: pressdo de radiacao solar) durante um periodo de tempo (7).
Desde modo ¢é possivel estimar o incremento de velocidade no movimento da espago-
nave causado pelo perturbador dentro do periodo 7' (PRADO, 2013; PRADO, 2014).

Os principais métodos desenvolvidos até o momento sao apresentados a seguir:
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o Integral dos modulos das aceleragoes, que é utilizada para comparar as
forcas, dentro de um intervalo T qualquer. Essa integral mostra o efeito
acumulado do perturbador, sem considerar possiveis compensagoes. Ela é

dada por:
1 T
PI, = 7/ P dt, (4.9)
T Jo

em que, P é a aceleragao devida & uma forga qualquer (ex.: pressao de
radiagao solar).

o Integral das aceleracoes na direcao do movimento, que mostra qual forga
tirou ou adicionou mais energia ao movimento da espagonave, ou seja, se
o valor da integral for negativo o perturbador tira energia do movimento
da espagonave. Caso a integral tenha valor positivo o perturbador colocou
mais energia no movimento da espaconave. Este tipo de integral é dado
por:

1 /T
Pl = — / P dt, (4.10)
T Jo

— v
U

o Moddulo da integral das componentes das aceleragoes, que é feita para men-

em que, Py, = (P, ¥), ¥ sendo v o vetor velocidade da espaconave.

surar a velocidade total aplicada no movimento da espagonave. Diferente
da integral dos médulos das aceleragoes, este tipo de integral leva em consi-
deragao as compensacoes de um perturbador. Por exemplo, em uma orbita
dentro de certas condigoes iniciais ideais, a perturbacao devida a pressao
de radiacao se compensaria durante a evolugao da érbita, de modo que a
integral nesta situagao hipotética seria igual a zero. Sendo P = [P, P, PZ]T,

a integral ¢ dada por:

1

T
PIm:—/ Pdt| . 411
[P (a11)

o Modulo da integral da diferenga entre a orbita perturbada e a kepleriana
- este tipo de integral mostra o quanto a Orbita perturbada desviou da
6rbita kepleriana inicial, sendo dada por (LARA, 2016):

T
/ Udt
0

em que, U = # — .. Sendo 7 a equagao do movimento da espagonave per-

1

P, = — , 4.12
T (4.12)

turbada e 7. a equagao da espagonave desconsiderando as perturbacgoes.
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4.3 Ressonancia de movimento médio

Em um sistema espacial a ressonancia de movimento médio ocorre quando ha co-
mensurabilidade dos periodos orbitais dos corpos que constituem o sistema. No caso
de sistemas binarios, que sao o foco principal do estudo, pode ocorre comensura-
bilidade entre o periodo orbital da lua do sistema e um veiculo espacial. Existem
diversas ressonéancias a serem exploradas. Contudo, o estudo ¢ focado na ressonancia
1:1, onde a lua do sistema e o veiculo espacial possuem o mesmo movimento mé-
dio, também conhecida como ressonancia co-orbital. O semi-eixo maior do veiculo

espacial, conhecido como semi-eixo maior co-orbital, é dado por:

Meentral
Acoorbital = Qlua 3 (413)
Miyq + Meentral
em que, a,, ¢ 0 semi-eixo maior da lua do sistema; Meentrar € Miue SA0 as massas do

corpo central e de sua lua, respectivamente.

A ressonéncia co-orbital de érbitas diretas (mesmo sentido de rotacao da lua) pode
ser definida também pela longitude média relativa (A\) entre a lua e o veiculo
espacial, que é dada por (NAMOUNI et al., 1999):

AN = (w+Q+1) — (Wia + Qua + lua) =~ 60° ou ~ 300°,

em que w, ) e [ sdo o argumento do pesiapsis, longitude do nodo ascendente e
anomalia média do veiculo espacial, respectivamente; Wiy, iua € ljua $30 0 argumento
do pesiapsis, longitude do nodo ascendente e anomalia média da lua do sistema,

respectivamente.

A longitude média relativa entre a lua e o veiculo espacial para o caso de oérbitas
retrogradas (¢) é dada por (MORAIS; NAMOUNI, 2013):

¢=(w+Q+1) — (Wia + Uua + liua) + 20 (4.14)

4.4 Resultados para o sistema Didymain-Didymoon

Nesta secgao sao apresentados os resultados das simulagdes numéricas do sistema
Didymain-Didymoon. Inicialmente é apresentada a normalizacao dos parametros de
massa de acordo com a geometria escolhida para o calculo dos harmonicos esféricos,
que ¢ feito utilizando o método apresentado no Apéndice E. A seguir sao apresen-

tados os principais resultados das simula¢oes numéricas. Depois é feita a analise de
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cada aceleragao perturbadora utilizando as integrais da aceleracao.

Neste capitulo a perturbacao devia a nao esfericidade do corpo central esta sendo
considerada no movimento do veiculo espacial. Para isso, é considerado que os corpos
do sistema possuem formato elipsoidal e a mesma densidade. Contudo, nas equa-
¢oes do movimento o corpo secundario é considerado como um ponto de massa.
Conforme Michel et al. (2016), Didymoon possui um formato elipsoidal bem carac-
teristico com semi-eixos do elipsoide & = [0,103 0,079 0,066] km. Para Didymain,
os semi-eixos do elipsoide escolhidos sdo £ = [0,39 0,4095 0,3705] km. Sabendo
que a massa total do sistema é 5,23(40,5)x 10! kg (MICHEL et al., 2016), é feita
a redistribuicdo da massa de 5,23x10'" kg para os corpos do sistema. Estd sendo
considerado um erro de 0,5% nas massas. As massas calculadas para Didymain e
Didymoon sdo iguais a 5,232615x10! kg e 4,74919834664799x10° kg, respectiva-
mente. Deste modo, os harmonicos esféricos de Didymain nao normalizados sao Cy
igual a —2,975x 1072 e Cyy igual a —5,125 X 1073, O Geporvitar do sistema Didymain-
Didymoon, calculado pela Equacao 4.13 a partir do dados da Tabela 2.1 utilizando

as massas normalizadas, ¢ igual a 1,176263432867 km.

As simulagoes que tém seus resultados apresentados nas sub-sec¢oes a seguir foram
realizadas com a integracao numericamente da Equacao 4.1. Para isso foi utilizando
o integrador numérico Runge-Kutta 7/8, com erro relativo e absoluto de 1 x 10712
Todas as simulagoes possuem como critério de parada o tempo total ou umas das

condicoes a seguir:

» Colisao do veiculo espacial com Didymain. Para esse critério considerou-se
Didymain com uma esfera com raio igual a 0,4095 km, que é o maior raio
do elipsoide;

» Colisao do veiculo espacial com Didymoon. Para esse critério considerou-se
Didymoon como uma esfera com raio igual a 0,103 km, que é o maior raio do
elipsoide. Lembrando que, do ponto de vista das equagoes do movimento,
Didymoon é um ponto de massa;

» Escape do veiculo espacial, que ocorre quando o veiculo espacial alcanga

uma distdncia em relagdo a origem (centrada em Didymain) maior que o

raio de Hill (67 km).

As Tabelas 4.1, 4.2 e 4.3 apresentam as condigoes iniciais de Didymain em relagao ao
Sol, de Didymoon em relacao a Didymain e dos planetas considerados como pertur-
badores (Terra, Marte e Jupiter). As condigoes iniciais de Didymain foram retiradas
do sistema Horizons/NASA para a data de 18 de marco de 2019. Na realidade, as
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condicoes iniciais fornecidas pelo sistema Horizons sao do elemento 65803 Didymos
(1996 GT) em relagao ao Sol, sem distinguir os corpos do sistema. Assim, assumiu-se
as condigoes iniciais como pertencentes a Didymain em relagao ao Sol. As condigoes
iniciais de semi-eixo maior e excentricidade de Didymoon em relacao a Didymain
podem ser encontradas em Michel et al. (2016) e a condigao inicial de inclinagao é
igual a 0,005°. Este valor é o minimo para que nao ocorra problemas na determi-
nacao do periapsis nas rotinas de conversao de estado de posicao e velocidade em
coordenadas cartesianas para elementos orbitais. As condigoes iniciais de argumento

do periapsis, longitude do nodo ascendente e anomalia sao iguais a 0°.

Tabela 4.1 - Condigoes iniciais de Didymain e Didymoon utilizadas em todas as simula-

coes.
Corpo Didymain Didymoon
Orbita Sol Didymain
Semi-eixo maior [km] 245981582,049129489 (1.6443 UA) 1,18
Excentricidade 0,3840254486370437 0,03
Inclinacéo [graus] 3,408562720122888 0,005
Argumento do periapsis [graus] 319,3211967274489 0
Longitude do nodo ascendente [graus] 73,20699512785011 0
Anomalia média [graus] 105,9150699690435 0

Tabela 4.2 - Condigoes iniciais da Terra utilizada em todas as simulagoes.

Corpo Terra
Orbita Sol
Semi-eixo maior [km] 149489514,455750423 (0,993 UA)
Excentricidade 0,01627508661598123
Inclinagao [graus] 0,0005151802773686445

Argumento do periapsis [graus] 280,8235017096860
Longitude do nodo ascendente [graus] 180,1063063555800
Anomalia média [graus] 74,10939803291012

Tabela 4.3 - Condigoes iniciais de Marte utilizada em todas as simulagoes.

Corpo Marte
Orbita Sol R
Semi-eixo maior [km] 227946887,17832148 (1,524 UA)
Excentricidade 0,09339860124573109

Inclinacao [graus] 1,848080006539366
Argumento do periapsis [graus] 286,6985408417346
Longitude do nodo ascendente [graus| 49,50412428814148
Anomalia média [graus] 95,59582542855925
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Tabela 4.4 - Condigbes iniciais de Jupiter utilizada em todas as simulagoes.

Corpo Jupiter
Orbita Sol R
Semi-eixo maior [km] 778357859,023343033 (5,203 UA)
Excentricidade 0,04877510686976127

Inclinacéo [graus] 1,303696592562224
Argumento do periapsis [graus] 273,5865953435739
Longitude do nodo ascendente [graus] 100,5156046507042
Anomalia média [graus] 243,2181403710134

4.4.1 Trajetorias coorbitais no sistema Didymain-Didymoon

A seguir sao apresentados os resultados das simulagdes numéricas de um ano para
grades de condig¢oes iniciais. Em todas as grade de condigoes iniciais apresentadas
a seguir é possivel notar vazios de pontos. Estes vazios sdo pontos excluidos por
serem condigOes iniciais nas quais o veiculo espacial se encontra dentro de um dos
corpos do sistema, ou sao casos em que a colisao ocorre dentro do primeiro passo de

integracao, levando a erros no integrador e no calculo das integrais da aceleracao.
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Figura 4.1 - Tempo final de simulacao para grade de condigbes iniciais de excentricidade
(e) e inclinagao(i). Para i = [0°,89.999°]. ap = 1,176263432867km e A\ = 60°
(para w = 0°). As condigoes iniciais as trajetérias (a)-(m) (pontos azuis) sao
dadas na Tabela 4.5. As linhas vermelhas sao as trajetorias do veiculo espacial
e as linhas cyan sdo as orbitas de Didymoon.
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Tabela 4.5 - Condigoes iniciais das trajetorias da Figura 4.1. O tempo final apresentado é
para simulacgoes de até 10 anos.

c L. ap ig wo Qo lo A)\O Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | final [anos]
(a) 1.176 | 0.005 | 19.688 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 3.692
(b) 1.176 | 0.139 | 2.251 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.204
(c) 1.176 | 0.017 | 34.313 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.325
(d) 1.176 | 0.058 | 34.313 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.358
(e) 1.176 | 0.155 | 11.813 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.220
€3] 1.176 | 0.098 | 32.063 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.340
(¢) 1.176 | 0.115 | 37.125 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.262
(h) 1.176 | 0.155 | 28.688 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.356
(i) 1.176 | 0.033 | 7.876 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 3.865
G) 1.176 | 0.090 | 1.126 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.447
(k) 1.176 | 0.188 | 28.125 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.337
) 1.176 | 0.115 | 37.688 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.274
(m) 1.176 | 0.212 | 23.063 | 0.000 0.000 | 60.000 | 60.000 1.116

A Figura 4.1 apresenta os tempos finais de uma grade de condigoes iniciais de ex-
centricidade (e) e inclinagao (7). Neste caso, i = 0°,89,999°, ou seja, orbitas diretas.
O semi-eixo maior inicial é igual a 1,176263432867 km e w = 2 = 0°. A Tabela 4.5
apresenta as condigoes iniciais das trajetérias (a)-(m) e o tempo final para as pro-
pagacoes destas condigbes iniciais por até 10 anos. Analisando a figura é possivel
notar que para i = [0°,45°] e e = [0,0.18] existem condigoes iniciais para as quais
o veiculo espacial permanece dentro do raio de Hill. Analisando as trajetérias do
veiculo espacial, que estdo em vermelho, é possivel notar que (a) e (i) possuem a
menor amplitude de variagdo em relagdo a 6rbita de Didymoon (linha cyan). A Ta-
bela 4.5 mostra que estas as trajetorias permaneceram dentro do raio de Hill por
mais tempo, por mais de 3 anos. As outras trajetorias sobreviveram por menos que
1,5 anos. Nas simulac¢oes desta se¢ao Didymoon também esta sofrendo com os efeitos
da nao esfericidade de Didymain, como é possivel notar nas trajetérias (a)-(m), o

que faz com que a trajetoria de Didymoon seja irregular.
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Figura 4.2 - Tempo final de simulacao para grade de condi¢des iniciais de incremento no
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semi-eixo maior (Aa) em relagdo ao semi-eixo maior coorbital e longitude
média relativa (A)X). e = 0,03, i = 0,001° e w = 0°. As condigoes iniciais as
trajetérias (a)-(m) (pontos azuis) sdo dadas na Tabela 4.6. As linhas verme-
lhas s@o as trajetérias do veiculo espacial e as linhas cyan sdo as Orbitas de
Didymoon.
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Tabela 4.6 - Condigoes iniciais das trajetorias da Figura 4.2. O tempo final apresentado é
para simulacgoes de até 10 anos.

e Lz ag io wo QO lo A)\O Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | final [anos]
(a) 1.205 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 63.000 | 63.000 3.527
(b) 1.224 1 0.030 | 0.001 0.000 0.000 54.000 | 54.000 1.127
(c) 1.180 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 292.500 | 292.500 1.319
(d) 1.195 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 54.000 54.000 1.294
(e) 1.159 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 65.250 | 65.250 1.172
€3] 1.178 ] 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 297.000 | 297.000 3.569
(2) 1.178 ] 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 306.000 | 306.000 1.078
(h) 1.215 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 303.750 | 303.750 1.409
(i) 1.185 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 294.750 | 294.750 3.457
6) 1.154 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 301.500 | 301.500 1.408
(k) 1.185 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 292.500 | 292.500 1.104
) 1.204 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 | 297.000 | 297.000 3.348
(m) 1.149 | 0.030 | 0.001 0.000 0.000 58.500 | 58.500 1.191

A Figura 4.2 mostra os tempos finais das simulagdoes de um ano para diferentes
condigoes iniciais de incremento ao redor do aeorpitar (Aa) € AX. e = 0,03, que é o
mesmo valor da excentricidade de Didymoon, ¢ = 0,001° e w = Q0°. As trajetorias
(a)-(m) foram escolhidas de maneira aleatéria dentre as trajetérias que sobreviveram
por até um ano. A Tabela 4.6 apresenta as condigOes iniciais das trajetérias de
(a)-(m) da Figura 4.2 e o tempo final para simulagdo de 10 anos. O conjunto de
condicoes iniciais de Aa para os quais o veiculo espacial permaneca dentro do raio
de Hill por até um ano esta situado no entorno aeperpitar, €m Aag = 0 km. Os
pontos Lagrangianos apresentados na Secgao 3.1.1 ndo existem para a Equagao 4.1.
Contudo, as condicOes iniciais de AX para as quais o veiculo espacial sobrevive
por 1 ano estao localizadas ao redor de onde virtualmente estariam os pontos L4
(AN = 60°) e Ly (AX = 300°). As trajetérias (a)-(m) sdo semelhantes. Contudo,
como mostra a Tabela 4.6, quando propagadas por 10 anos os tempos finais variaram
mesmo para condigoes iniciais proximas. Por exemplo, as trajetorias (i) e (k), que
possuem a mesma condi¢ao iniciais de a e uma diferenca de somente 2,25° em A\,

sobreviveram por 3,457 anos e 1,104 anos, respectivamente.
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Figura 4.3 - Tempo final de simulacao para grade de condi¢des iniciais de incremento no
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semi-eixo maior (Aa) em relagdo ao semi-eixo maior coorbital e longitude
média relativa (AX). e = 0,1, 7 =0,001° e w = 180°. As condigdes iniciais as
trajetérias (a)-(m) (pontos azuis) sdo dadas na Tabela 4.7. As linhas verme-
lhas s@o as trajetérias do veiculo espacial e as linhas cyan sdo as Orbitas de

Didymoon.
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Tabela 4.7 - Condigoes iniciais das trajetérias da Figura 4.3. O tempo final apresentado é
para simulacgoes de até 10 anos.

e s ap i() wo Q() lg A)\Q Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | final [anos]
(a) 1.211 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 238.500 | 58.500 1.733
(b) 1.181 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 117.000 | 297.000 3.107
(c) 1.193 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 249.750 | 69.750 1.198
(d) 1.211 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 234.000 | 54.000 3.542
(e) 1.213 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 256.500 | 76.500 1.493
() 1.181 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 114.750 | 294.750 3.439
(g) 1.228 1 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 234.000 | 54.000 1.055
(h) 1.166 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 110.250 | 290.250 1.172
(i) 1.213 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 126.000 | 306.000 1.503
() 1.210 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 238.500 | 58.500 3.530
(k) 1.213 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 252.000 | 72.000 1.529
) 1.215 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 254.250 | 74.250 1.152
(m) 1.213 | 0.100 | 0.001 | 180.000 | 0.000 | 110.250 | 290.250 1.649

A Figura 4.3 que apresenta o tempo final para simulacoes de condicoes iniciais de
Aa e AX. Em que: e = 0,1, ¢ = 0,001°, w = 180° e Q0°. As condigoes iniciais das
trajetérias (a)-(m) sdo dadas na Tabela 4.7, que também apresentam o tempo final
para essas trajetorias para simulagoes de até 10 anos. Pode-se notar que, mesmo com
o aumento de e e da rotacao de 180° de w, a regidao de sobrevivéncia ainda existe
no entorno de A\ iguais a 60° e 300°. Assim como nas simulagdes da Figura 4.2,
as trajetorias se mantiveram proximas a trajetoria de Didymoon. Contudo, como
mostra a Tabela 4.7, a maior parte das o6rbitas nao sobrevive por mais de 1,5 anos,

e mesmo condicao iniciais proximas apresentam tempos finais diferentes.

Figura 4.4 - Propagagdo do semi-eixo maior (a), excentricidade (e), inclinagao (i) e do
angulo ressoante (A\) das trajetérias (f) da Figura 4.2 (curva azul - (a) na
legenda da figura) e (d) da Figura 4.3 (curva vermelha - (b) na legenda da

figura).
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A Figura 4.4(a) apresenta a propagacao da inclinagdo, excentricidade e semi-eixo
maior das trajetorias (f) da Figura 4.2 (curva azul - (a) na legenda da figura) e (d)
da Figura 4.3 (curva vermelha - (b) na legenda da figura). Como pode ser notado, a
inclinacao esta variando de maneira muito parecida nos casos escolhidos. Mesmo que
e iniciais possuam valores diferentes, 0,03 em (a) e 0,1 em (b), em ambos os casos ela
oscila no entorno de 0,07. O semi-eixo maior inicial em ambos os casos esta variando
no entorno de 1,176263432867 km. A Figura 4.4(b), que apresenta a oscilagao da
longitude média relativa, mostra um retrato da chamada ressonancia de movimento
médio 1:1. O caso (a)(curva azul) que iniciou préximo de 300°, onde virtualmente
estaria o L, oscila no entorno deste valor. O mesmo ocorre em (b)(curva vermelha),

que inicia e permanece oscilando no entorno do Ly em A\ igual a 60°.

95



Figura 4.5 - Tempo final de simulagao para grade de condigdes iniciais de excentricidade
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(e) e inclinagao(7). Para ¢ = [90.001°,180°]. ap = 1,176263432867km e A¢p =
60° (para w = 0°). As condigdes iniciais as trajetdrias (a)-(m) (pontos azuis)
sdo dadas na Tabela 4.8. As linhas vermelhas sdo as trajetdrias do veiculo
espacial e as linhas cyan sdo as 6rbitas de Didymoon.
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Tabela 4.8 - Condigoes iniciais das trajetorias da Figura 4.5. O tempo final apresentado é
para simulacgoes de até 10 anos.

s L. ap io wo QO lo Ad)o Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | final [anos]
(a) 1.176 | 0.305 | 169.874 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.231
(b) 1.176 | 0.248 | 161.437 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.276
(c) 1.176 | 0.390 | 169.312 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.212
(d) 1.176 | 0.192 | 171.562 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.293
(e) 1.176 | 0.358 | 174.937 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.176
€3] 1.176 | 0.443 | 161.437 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.140
(2) 1.176 | 0.321 | 175.499 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.310
(h) 1.176 | 0.342 | 172.687 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.310
(i) 1.176 | 0.476 | 165.937 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.085
) 1.176 | 0.374 | 169.874 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.289
(k) 1.176 | 0.399 | 164.812 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.409
) 1.176 | 0.435 | 177.749 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.099
(m) 1.176 | 0.236 | 170.437 | 180.000 | 180.000 | 60.000 | 60.000 1.118

A Figura 4.5 apresenta os tempos finais das simulagoes para ¢ = [90.001°, 180°], ou
seja, sao Orbitas retrogradas. A Tabela 4.8 apresenta as condigoes iniciais das traje-
térias (a)-(m) e o tempo final para simulagoes de 10 anos destas trajetérias. O caso
retrogrado se mostra mais complicado. A combinacgao excentricidade baixa e incli-
nacao retrograda baixa coloca o veiculo espacial em rota de colisao com Didymoon.
A regiao de sobrevivéncia por até 1 ano nao é bem definida, como na Figura 4.1, por
se tratarem de érbitas coorbitais é facil imaginar que é necessaria uma combinagao
especifica para que a colisao nao ocorra, visto que o veiculo espacial vai coorbitar,
indo de encontro a Didymoon a cada revolucao. Contudo, através da observagao da
grade pode-se dizer que as chances de sobrevivéncia aumentam para e = [0.24, 0.42]
e i = [171°,180°]. A Tabela 4.8 mostra que as trajetérias nao sobreviveram por
mais de 1,5 anos. Comparadas com as trajetorias dos casos diretos, apresentados
pelas Figuras 4.1, 4.2 e 4.3, as trajetorias retrogradas possuem maior amplitude de
variacao. Isso ocorre pois a cada cruzamento o veiculo espacial tem sua trajetéria

alterada por Didymoon.
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Figura 4.6 - Tempo final de simulacao para grade de condi¢des iniciais de incremento no
semi-eixo maior (Aa) em relagdo ao semi-eixo maior coorbital e longitude
média relativa retrégrada (Aphi). e = 0,325, i = 179,999° e w = 0°. As con-
digdes iniciais as trajetérias (a)-(m) (pontos azuis) sdo dadas na Tabela 4.9.
As linhas vermelhas s&o as trajetérias do veiculo espacial e as linhas cyan séo
as orbitas de Didymoon.
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Tabela 4.9 - Condigoes iniciais das trajetorias da Figura 4.6. O tempo final apresentado é
para simulacgoes de até 10 anos.

s L. ap io wo QO ZO Ad)o Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | [graus] | final [anos]
(a) 1.258 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 78.750 | 258.750 1.195
(b) 1.243 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 81.000 | 261.000 1.236
(c) 1.298 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 191.250 | 11.250 1.153
(d) 1.241 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 234.000 | 54.000 1.239
(e) 1.281 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 168.750 | 348.750 1.290
6] 1.240 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 150.750 | 330.750 1.064
() 1.266 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 243.000 | 63.000 1.351
(h) 1.288 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 155.250 | 335.250 1.263
(i) 1.286 | 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 204.750 | 24.750 1.359
) 1.245 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 141.750 | 321.750 1.114
(k) 1.243 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 74.250 | 254.250 1.266
) 1.292 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 175.500 | 355.500 1.305
(m) 1.271 1 0.325 | 179.999 | 0.000 | 180.000 | 281.250 | 101.250 1.072

A Figura 4.6 mostra os tempos finais para as simulagoes para diferentes condigdes
iniciais de Aa e A¢. Em que: e = 0,325, 1 = 179,99°, w = 0° e Q2 = 180°. O
valor de A¢ foi ajustado para o intervalo A¢ = [—180°,180°] para facilitar a vi-
sualizacao da regido de sobrevivéncia. A Tabela 4.9 apresenta as condigoes iniciais
das trajetérias (a)-(m) e o tempo final para simulagdo de 10 destas trajetérias. A
regiao de sobrevivéncia ¢ maior em comparacao aos casos diretos apresentados pelas
Figuras 4.2 e 4.3. A regiao se estende em A¢ = [—144°,144°], este intervalo de 288°
facilita a insercao do veiculo espacial na 6rbita. As trajetérias, no geral, possuem
uma grande amplitude em relagdo a orbita de Didymoon e, conforme a Tabela 4.9,

nao sobrevivem por mais de 1,5 anos.
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Figura 4.7 - Tempo final de simulacao para grade de condi¢des iniciais de incremento no
semi-eixo maior (Aa) em relagdo ao semi-eixo maior coorbital e longitude
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média relativa retrégrada (Aphi). e = 0,325, 4

179,999° e w

180°.

As condigoes iniciais as trajetérias (a)-(m) (pontos azuis) sdo dadas na Ta-
bela 4.10. As linhas vermelhas séo as trajetérias do veiculo espacial e as linhas
cyan sdo as 6rbitas de Didymoon.
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Tabela 4.10 - Condicgoes iniciais das trajetérias da Figura 4.7. O tempo final apresentado
¢é para simulacoes de até 10 anos.

sz ap io wo Qo l() 0 Tempo
Trajetoria [km] €0 [graus] | [graus] | [graus] | [graus] [gr(ius] final [anos]
(a) 1.206 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 344.250 | 344.250 1.314
(b) 1.202 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 348.750 | 348.750 1.326
(c) 1.219 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 294.750 | 294.750 1.336
(d) 1.213 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 290.250 | 290.250 1.127
(e) 1.146 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 9.000 9.000 1.107
() 1.245 1 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 18.000 18.000 1.355
(g) 1.245 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 40.500 | 40.500 1.360
(h) 1.153 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 45.000 | 45.000 1.155
(i) 1.213 ] 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 74.250 | 74.250 1.351
() 1.285 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 353.250 | 353.250 1.155
(k) 1.236 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 283.500 | 283.500 1.056
) 1.273 | 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 4.500 4.500 1.280
(m) 1.215 ] 0.325 | 179.999 | 180.000 | 180.000 | 261.000 | 261.000 1.062

A Figura 4.7 apresenta o tempo final para uma grade de condig¢oes iniciais de Aa
e A¢. Em que: e = 0,325, ¢ = 179,99°, w = 180° e 2 = 180°. Do mesmo modo
que na Figura 4.7, A¢ foi ajustado o intervalo A¢ = [—180°,180°] para facilitar
a visualizagdo da regiao de sobrevivéncia. A Tabela 4.10 apresenta as condigbes
iniciais das trajetorias (a)-(m) e o tempo final para a simula¢do de 10 anos destas
trajetérias. A regiao de sobrevivéncia é maior que as apresentadas nas Figuras 4.2,
4.3 e 4.6. Em termos de facilidade de insercao na orbita estd é a melhor escolha.
Conforme mostra a Tabela 4.10, em relacao ao tempo maximo de sobrevivéncia, em
que para nenhuma condicao inicial a trajetoria superou 1,5 anos, ndao hé vantagem

em relacao aos outros casos.
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Figura 4.8 - Propagacao do semi-eixo maior (a), excentricidade (e), inclinagao (i) e do
angulo ressoante para o caso retréogrado (A¢) das trajetérias (i) da Figura 4.6
(curva azul - (a) na legenda da figura) e (g) da Figura 4.7 (curva vermelha -
(b) na legenda da figura).
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A Figura 4.8(a) apresenta a propagacao da inclinagdo, excentricidade e semi-eixo
maior das trajetérias (i) da Figura 4.6 (curva azul - (a) na legenda da figura) e (g)
da Figura 4.7 (curva vermelha - (b) na legenda da figura). Na variac¢do da inclinagao
é possivel notar que, em ambos os casos, a inclina¢do tem picos ao longo do tempo, e
isso é mais evidente em (b). O mais provavel é que isso ocorra nos cruzamentos mais
proximos do veiculo espacial com Didymoon. A excentricidade tem um comporta-
mento muito parecido em ambos os casos, com praticamente a mesma amplitude de
variacao e oscilando ao redor de 0,26. O semi-eixo maior tem a amplitude de variagao
parecida em ambos os casos e oscila no entorno do valor de aproximadamente 1,26
km. A Figura 4.8(b) apresenta a propagagao de ¢ para os casos (a) e (b). O angulo

¢ mapeia todos os encontros préximos do veiculo espacial e Didymoon.

Nos casos anteriores somente as trajetérias foram propagadas por até 10 anos e,
como podé ser notado, o tempo final foi variado. Para encontrar o limite de tempo
das regioes de sobrevivéncia foram selecionadas aleatoriamente 1000 condigoes ini-
ciais entre as que sobreviveram por até 1 ano nas Figuras 4.1, 4.2, 4.3, 4.5, 4.6 e 4.7.
Durante as novas simulagoes para o tempo final de 10 anos algumas trajetérias den-
tre as 1000 selecionadas passaram a sobrevirem por menos de 1 ano. Isso ocorreu
devido a mudancas nos parametros de integragao necessarios para a realizacao da
simulagao por até 10 anos. Devido a essas alteragoes, trajetorias em regides cadticas
forneceram resultados completamente distintos ante aos novos parametros de inte-

gragao. Estes pontos foram excluidos e o niimeros de pontos foi normalizado para
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632. Os resultados estatisticos sao apresentados a seguir em gréaficos do tipo boxplot.

Os resultados estao organizados da seguinte maneira:

1) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.2.

2) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.3.

(1)
(2)

« (3) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.6.
(4) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.7.
(5) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.1.
(6)

6) Refente ao caso apresentado pela Figura 4.5.

Figura 4.9 - Boxplot para o tempo final de um conjunto de 632 condigoes iniciais esco-
lhidas entre as que sobreviveram por 1 ano. Essas condic¢bes iniciais foram
propagadas por 10 anos.

(a) (b)

Tempo final [anos]
Tempo final [anos]
. N .

i 2y {3) ) (5 {6)
Casos Casos

Analisando a Figura 4.9(a) pode-se notar, pelos casos (1) e (2), que, em relagdo ao
tempo maximo de sobrevivéncia das érbitas coorbitais, o caso ideal sao as orbitas
diretas, ou seja, 6rbitas que estarao no mesmo sentido de translacao que Didymoon.
Nestes casos existem outliers que chegaram a sobreviver pelo tempo méaximo de 10
anos. Em um sistema com mais massa que o sistema Didymos, isso seria um indi-
cativo da presenca de particulas, que permanecem por longos periodos coorbitando
a lua do sistema. Porém, em um sistema com tao pouca massa, perturbagoes como
a SRP, a longo prazo, retirariam essa particulas das érbitas coorbitais. No caso re-
trogrado, casos (3) e (4), conforme as Tabelas 4.9 e 4.10 ja indicavam, nenhuma
condi¢ao inicial fez com que o veiculo espacial sobrevivesse coorbitando o sistema
por mais de 1,5 anos. O resultado apresentado na Figura 4.9(b) corrobora o da Fi-

gura 4.9(a), onde as condigdes iniciais representadas pelo caso (5), para inclinagao
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direta, sobrevivem por mais tempo que as do caso (6), para inclinagoes retrégradas.
4.4.2 Analise das perturbagoes pelas Pls

Nesta se¢ao sao analisados os perturbadores que foram considerados no estudo da
Secgao 4.4.1, as quais foram apresentadas nas Segoes 4.1.1, 4.1.2 (Sol, Didymoon,
Jupiter, Marte e Terra) e 3.2. Todas as figuras apresentadas tiveram os limites da
escala de cor alterados de modo a evidenciar os resultados referentes as regioes com
tempo final de simulagao igual a 1 ano. Considerando que o valor médio das integrais
¢é igual a M para as simulagées com tempo final igual a 1 ano e o desvio padrao é

igual a o:

0 limite inferior na escala de cores é igual a M — 20;

« 0 limite superior na escala de cores ¢ iagul a M + 20.

Desta maneira as escalas de cores se tornam mais representativa para as simulagoes

que duram 1 ano.
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Figura 4.10 - Resultados das integrais do tipo i feitas para as simula¢es apresentadas na
Figura 4.2 para Sol, Jupiter, Marte e Terra.
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Figura 4.11 - Resultados das integrais do tipo i feitas para as simula¢es apresentadas na
Figura 4.2.
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As Figuras 4.10(a)-4.11(d) apresentam os resultados das integrais do tipo i (PI;)
das simulagoes da Figura 4.2 para os perturbadores mencionados anteriormente.
Esse tipo de integral ajuda a encontrar qual perturbagdo mais atuou sobre o vei-
culo espacial, sem levar em consideracdo qual foi o efeito desta perturbagao na
trajetoria. As Figuras 4.10(a)-4.10(d) apresentam os resultado das PI; para o Sol,
Jupiter, Marte e Terra, respectivamente. Pode-se notar que na regiao de sobrevi-
véncia de 1 ano, definida anteriormente na Figura 4.2, a média da perturbacao do
Sol é de aproximadamente 6,527x1071% km/s, de Jupiter é de aproximadamente
1.312x10713 km/s, de Marte é de aproximadamente 3,636x 1077 km/s e da Terra é
de aproximadamente 3,571x107°. Portanto, conclui-se que essas perturbacoes sao
negligenciaveis para o tempo de 1 ano. Logo, os resultados das PI do tipo ii e iii
para estes perturbadores nao sao apresentados nesta secao, e estao disponiveis para
consulta no Apéndice G. Conforme mostra a Figura 4.11(a), Didymoon é o maior

perturbador, com perturbagao média de aproximadamente 2,054x 107> km/s. Isso
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é esperado para coorbitais, visto que estao presos a ressonancia de movimento mé-
dio. Quanto mais interno a regiao de sobrevivéncia definida na Figura 4.2 menor foi
a perturbagdo de Didymoon sobre o veiculo espacial. As Figuras 4.11(b) e 4.11(c)
apresentam os resultados para as perturbac¢oes dos harmonicos esféricos Cyg e Ca
do corpo central, respectivamente. Cyg é 0 segundo maior perturbador com média de
7,818x107% km/s e Cyy é 0 terceiro maior perturbador, com média de 9,619x 1076
km/s. A SRP na regiao de sobrevivéncia definida na Figura 4.2, como é possivel
notar na Figura 4.11(d), é o quarto maior perturbador, com média de 2,282x107°
km/s. A seguir, utilizando as integrais do tipo ii e iii serd possivel mostrar que o
fato de um perturbador ter perturbado mais que outro nao significa que ele seja o

responsavel por desviar mais ou menos a trajetoria.

Figura 4.12 - Resultados das integrais do tipo ii feitas para as simulagoes apresentadas na
Figura 4.2.
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As Figuras 4.12(a)-4.12(d) apresentam os resultados das integrais do tipo ii. Este
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tipo de integral é util para identificar quanta energia foi introduzida ou retirada do
sistema devido a presenga de um elemento perturbador. A Figura 4.12(a) mostra
que ao longo de 1 ano Didymoon injetou aproximadamente 9,221x107® km/s nas
trajetérias que iniciaram no entorno de AXg = 60° (virtualmente onde seria L),
ou seja, em média, injetou mais energia do que retirou do movimento; e retirou
aproximadamente —1,237x1077 km/s das trajetérias que iniciaram no entorno de
AXg = 300° (virtualmente onde seria Ls), ou seja, em média, injetou mais energia
no movimento. Analisando as Figuras 4.12(b) pode-se notar que Cy ao contrario
de Didymoon, retirou mais energia em A)\y = 60°, aproximadamente [—7.254 X
10719, —3.436 x 1071°] km/s ao longo de 1 ano, e injetou mais energia no entorno
de A)y = 300°, aproximadamente [2.291 x 1071, 8.018 x 1071°]. J& Cyy, assim como
Didymoon, conforme mostra a Figura 4.12(c), injetou de energia no movimento
em A)y = 60° aproximadamente [0,2.206 x 1071°] km/s, e retirou de energia em
ANy = 300° aproximadamente [—1.326 x 1071° 0] km/s. A Figura 4.12(d) mostra
que a SRP teve um comportamento nao uniforme, onde é possivel encontrar pontos
em que a SRP injetou ou retirou energia espalhados nas regides de sobrevivéncia
de 1 ano definidas na Figura 4.2, o intervalo estd definido entre —2,921 x 1071% ¢
2,553 x 10719 km/s. As PI;; de Coy, Coy e SRP tem ordem de grandeza de +1071% e
isso indica que ha compensac¢ao nesses perturbadores, ou seja, ha momentos em que
ele injeta e momentos em que ele retira energia do movimento, o que da no balanco
final uma PI;; pequena. Essa compensacao, conforme Figuras 4.4(a) e 4.4(b), se deve
ao fato da drbita, que estd em ressonancia de movimento médio com Didymoon,
manter seus valores de excentricidade e semi-eixo oscilando em um mesmo intervalo
ao longo do ano. Como ilustracao, considere que uma orbita simétrica perturbada
pela SRP ao longo de 1 periodo, com uma terceira forca hipotética mantendo a
simetria inicial. Na primeira metade do periodo o veiculo espacial estda no mesmo
sentido do fluxo solar e na segunda metade do periodo esta no sentido contrario do
fluxo solar. Ao fim de um periodo o valor da PI; da SRP para o caso descrito seria
zero, pois a SRP teria injetado e retirado, respectivamente, exatamente a mesma

quantidade de energia na orbita.
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Figura 4.13 - Resultados das integrais do tipo iii feitas para as simulac¢bes apresentadas
na Figura 4.2.
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As Figuras 4.13(a)-4.13(d) apresentam os resultados para as integrais do tipo iii.
Este tipo de integral d4 um valor liquido de quanto o perturbador injetou de AV
no movimento. Didymoon, conforme mostra a Figura 4.13(a), perturbou as érbitas
em AXg = 60° e 300° em aproximadamente [1.068 x 1075, 1.117 x 1079 km/s. A
Figura 4.13(b) mostra que Co perturbou o veiculo espacial em aproximadamente
[3.481 x 1077,3.761 x 1077] km/s no entorno de AX\y = 60° e aproximadamente
[3.271x1077,3.411 x 10~ 7] km/s no entorno de A\g = 300°. A Figura 4.13(c) mostra
que Coy perturbou em aproximadamente [7.305x 10719, 1.201 x 107%] km /s no entorno
de AXg = 60° e 300°. A Figura 4.13(d) mostra que a SRP foi o grande responsavel
por desviar a érbita do veiculo espacial, perturbando com aproximadamente [2.032 x
1075,2.045 x 1079) km/s no entorno de A)y = 60° e 300°.
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Figura 4.14 - Resultados das integrais do tipo iv feitas para as simulac¢bes apresentadas

na Figura 4.2.
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A Figura 4.14 apresenta a integral do tipo iv. Esta integral, sem levar em considera-
¢do qual perturbador foi o responsavel, auxilia na identificacdo de quais trajetorias
se desviaram menos da trajetoria definida inicialmente pelas condigbes iniciais. O
resultado corrobora os resultados anteriores, mostrando que as regioes no entorno
de A)lg = 60° e 300°, que sao as regides de sobrevivéncia da Figura 4.2, sdo as
regides onde as érbitas menos desviaram de sua orbita inicial. Como explicado an-
teriormente, a ressonancia de movimento médio controlou o crescimento da excen-
tricidade e do semi-eixo maior. Outro resultado importante da integral do tipo iv
é mostrar qual seria o AV médio necessario para manter o veiculo espacial em sua
orbita definida pelas condigoes iniciais, caso nao houvessem perturbadores. Neste
caso, o valor estd entre 1,879 x 1077 e 1,073 x 107¢ km/s. Pode-se notar que dentro
da regiao no entorno de A)y = 60° e 300° existem faixas definindo quais seriam os
valores deste AV'.

Os resultados das integrais do tipo i, ii, iii e iv para as simulac¢oes das Figuras 4.3, 4.6
e 4.7 possuem conclusoes semelhantes as apresentados anteriormente. Portanto, nao

serdo apresentadas aqui, ficando disponiveis para consulta no Apéndice G.

As Figuras 4.15(a)-4.16(d) apresentam os resultados das integrais do tipo i para as
simulagoes apresentadas pelas Figuras 4.1 e 4.5. Para todos os casos as ordens de
grandeza apontadas pelas Figuras 4.10(a)-4.11(d) se mantiveram. Conforme men-

cionado anteriormente, as perturbacoes devidas ao Sol, Jupiter, Marte e Terra sao
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negligencidveis e nao serao mais apresentadas. Estes resultados estao disponiveis

para consulta no Apéndice G.

Figura 4.15 - Resultados das integrais do tipo i das simulagbes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbac@o devida a Didymoon para inclinagao direta. (b)
Perturbagao devida a Didymon para inclinagao retrégrada. (c¢) Perturbacao
devida a SRP para inclinacdo direta. (d) Perturbagdo devida a SRP para
inclinacao retrégrada.
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A Figura 4.15(a) mostra que para o caso direto (i = [0°,89,999°]), dentro da regiao
de sobrevivéncia por 1 ano definida na Figura 4.1, quanto menor a excentricidade e
a inclinagdo menor é a perturbagao devida a Didymoon. Contudo, conforme mostra
a Figura 4.15(b), para inclinacoes retrogradas (i = [90,001°, 180°]) ocorre o inverso,
quanto menor a excentricidade e a inclinagdo maior a perturbacao devida a Didy-
moon. Isso ocorre pois, enquanto no caso direto quanto menor a excentricidade e
a inclinagado mais proximo o veiculo espacial estd de Didymoon, no caso retrogrado

quanto menores sao a excentricidade e a inclinagdo mais préximas sao as passagens
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do veiculo espacial por Didymoon. As Figuras 4.15(c) e 4.15(d) apresentam os resul-
tados para a SRP dos casos diretos e retrégrados, respectivamente. No caso direto é
possivel notar que a perturbacao pela SRP aumenta com a inclinagdo, sendo menos
afetadas por variagdes na excentricidade. No caso retrogrado nao ha uma relagdo
clara entre variacoes na excentricidade e inclinagdo com o quanto a SRP pertur-
bou essas érbitas. Porém, é possivel identificar que na vizinhanca da excentricidade
0,325, que foi a condic¢ao inicial de excentricidade das simulagoes apresentadas pelas
Figuras 4.6 e 4.7, a SRP perturbou menos.

Figura 4.16 - Resultados das integrais do tipo i das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbacao devida a Cy para inclinagdo direta. (b) Per-
turbagao devida a Cqg para inclinagio retrégrada. (¢) Perturbagdo devida
a Oy para inclinagdo direta. (d) Perturbagao devida a Cyy para inclinagao
retrégrada.
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As Figuras 4.16(a) e 4.16(c) mostram que, dentro da regiao de sobrevivéncia defi-

nidas nas Figuras 4.1 e 4.5, para o caso direto Cy e Uy perturbam mais quanto
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maior for a excentricidade, independente da inclinagao. As Figuras 4.16(b) e 4.16(d)
apresentam os casos retrogrados, pode-se notar que, assim como ocorre com a SRP,
nao ha uma relacao direta entre variagoes da excentricidade e da inclinacao com

quanto essas Orbitas foram perturbadas por Cy e Cas.

As Figuras 4.17(a)-4.18(d) apresentam os resultados para as integrais do tipo ii.

Figura 4.17 - Resultados das integrais do tipo ii das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbac@o devida a Didymoon para inclinagao direta. (b)
Perturbagao devida a Didymon para inclinagao retrégrada. (c) Perturbacao
devida a SRP para inclinagao direta. (d) Perturbacdao devida a SRP para
inclinacdo retrograda.
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A Figura 4.17(a) mostra que, no balango de injetar e retirar energia do movimento
do veiculo espacial em érbitas diretas, Didymoon se torna menos relevante a medida
que a excentricidade e a inclinacdo diminuem. Agora, para os casos retrégrado,

mostrados na Figura 4.17(b), nao ha rela¢ao direta entre variagoes de excentricidade
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e inclinagdo com o quanto Didiymoon pode injetar ou retirar energia. O mesmo
ocorre com a SRP, como mostrado nas Figuras 4.17(c) e 4.17(d), para os casos

diretos e retrégrados, respectivamente.

Figura 4.18 - Resultados das integrais do tipo ii das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbacao devida a Cyo para inclinacdo direta. (b) Per-
turbacdo devida a Cyy para inclinagao retrégrada. (c) Perturbacao devida
a Oy para inclinagao direta. (d) Perturbacao devida a C para inclinacao
retrograda.
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As Figuras 4.18(a) e 4.18(c) mostram para Cyy e Cye 0 mesmo tipo de estrutura em
forma de onda que foi encontrada na Figura 4.17(c), onde esse perturbadores podem
ter injetado ou retirado mais energia do movimento do veiculo espacial seguindo essa
estrutura. Nos casos retrogrados, conforme mostrado nas Figuras 4.18(b) e 4.18(d),
nao ha relacao direta com as variagoes de excentricidade e inclinagdo com o quanto

U5 e Uy injetaram ou retiraram de energia do movimento do veiculo espacial.
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A seguir as Figuras 4.19(a)-4.20(d) apresentam os resultados para as integrais do

tipo iv.

Figura 4.19 - Resultados das integrais do tipo iii das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbac@o devida a Didymoon para inclinagao direta. (b)
Perturbagao devida a Didymon para inclinagao retrégrada. (c¢) Perturbacao
devida a SRP para inclinacdo direta. (d) Perturbagdo devida a SRP para
inclinacao retrégrada.
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A Figura 4.19(a) deixa aparente para Didymoon a estrutura em forma de ondas en-
contrada anteriormente nas Figuras 4.17(c), 4.18(a) e 4.18(c) para a integral do tipo
ii. Isso indica uma relacao entre a ressonancia de movimento médio entre Didymoon
e o veiculo espacial com os resultados encontrados anteriormente. Esta estrutura
define o AV de Didiymoon no movimento do veiculo espacial. Conforme mostra a
Figura 4.19(b) nao ha uma regiao de valores de PI;; para Didymoon bem definida.
Em relagao a SRP, a Figura 4.19(c) mostra que quanto maior a inclina¢do maior o

AV devido a ela. J& no caso retrogrado, pode-se notar que, a regiao na vizinhanga
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da excentricidade 0,325, apontada anteriormente para a integral do tipo i, é onde a
SRP injeta o menor AV no movimento do veiculo espacial. Em ambos casos, direto
e retrogrado, a SRP, assim como no caso no plano apresentado anteriormente, é a
principal responsavel por desviar a 6rbita do veiculo espacial de sua orbita original

definida pelas condicOes iniciais.

Figura 4.20 - Resultados das integrais do tipo iii das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 e 4.5.(a) Perturbacao devida a Cyy para inclinacdo direta. (b) Per-
turbacao devida a Cqg para inclinagio retrégrada. (c¢) Perturbagdo devida
a Oy para inclinagdo direta. (d) Perturbagao devida a Cys para inclinagao
retrograda.
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A Figura 4.20(a) apresenta a mesma estrutura em forma de onda apontada anteri-
ormente, e pode-se notar que quanto maior a inclinagdo, menor é o AV médio que
Cy injeta no movimento do veiculo espacial. Conforme mostra a Figura 4.20(c),
nao ha relacao da excentricidade e da inclinacdo com o quanto Cyy injetou de AV

no movimento do veiculo espacial ao longo de 1 ano. Contudo é a regiao onde Csy
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menos perturbou o veiculo espacial. As Figuras 4.20(b) e 4.20(d) mostram que para
os casos retrégrados nao é possivel encontrar com clareza quanto de AV Cyy e Coy

injetaram ou retiraram de energia no movimento do veiculo espacial.

Figura 4.21 - Resultados das integrais do tipo iv das simulagoes apresentadas nas Figu-
ras 4.1 (a) e 4.5 (b).
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A Figura 4.21(a) mostra o resultado da integral do tipo iv para as simulagtes da

Figura 4.1. Pode-se notar com clareza a estrutura em forma de onda apontada nos
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resultados anteriores. Essa estrutura, possivelmente relacionada a ressonancia de
movimento médio, define o quanto de AV médio seria necessario para manter o
veiculo espacial em sua 6rbita original definida por suas condig¢des iniciais. No geral
este AV estd entre 7,1724 x 1077 € 9,224 x 10~ km/s. A Figura 4.21(b) mostra o
resultado da integral do tipo iv para as simulagoes da Figura 4.5. Pode-se notar que
para o caso retrogrado o AV médio para manutencao da 6rbita ao longo de 1 ano
varia a cada condicio inicial entre 1,434 x 1077 e 1,205 x 1079 km/s. Portanto, os
casos diretos apresentam uma vantagem sobre os casos retrogrados por serem mais

previsiveis e no geral requerem AV médios de manutencao da érbita menores.
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5 CONCLUSAO

A andlise do asteroide binario Didymos, que utilizou o PCPR3C em coordenadas
de McGehee e as variedades invariantes do infinito, apresentou conjuntos de condi-
¢Oes iniciais no entorno do sistema Didymain-Didymoon que satisfazem cada uma
das fases da missao AIM. Na anélise geral do sistema para C' = [—9.75,9.75], foram
encontradas condicoes iniciais em que o veiculo espacial permanece no entorno do sis-
tema Didymos e dentro do raio de Hill do sistema Sol-Didymos por até 200 periodos
(aproximadamente 99,33 dias). Estas condigdes condigbes iniciais, que estao localiza-
das em sua maioria no entorno de § = 0° e independente do valor inicial de 6, podem
existir de 0 até 9 km de distancia do baricentro. A expansao da variedade invariante
do infinito transformada para ser sobreposta sobre os graficos de 3 e distancia do
baricentro mostrou que as condigoes iniciais proximas as variedades invariantes ins-
taveis favorecem a colisdo, umas vez que as trajetorias proximas a variedade instével
estdao rumando ao centro do sistema. E as condigoes iniciais proximas as variedade
invariantes estaveis favorecem o escape para além do raio de Hill, isto ocorre pois as
trajetérias proximas as variedades estaveis estao indo em direcao ao infinito. Dentro
do intervalo de C' analisado, existem diversas solugoes particulares que poderiam
ser utilizadas para atender aos objetivos da missao AIM. Como para C' = —0, 5, em
que o veiculo espacial pode transitar dentro do sistema e passar préximo aos pontos
Lagrangianos L4 e Ls, o que seria o ideal para as fases de lancamento dos CubeSats
pelo veiculo espacial mae. O sistema Didymain-Didymoon possui g = 0,009469696
(menor que 0,038520896504551), o que viabiliza o uso das érbitas no entorno de
L, e Ls. Para utilizar o conjunto de trajetorias no entorno destes pontos, as con-
digoes iniciais resultantes dos lancamentos dos CubeSats devem estar préximas de
C = 2,9906199791, distancia do baricentro igual a 1,1788272742 km e (3 no entorno
de 0° ou £180°. Por outro lado, o p do sistema Didymain-Didymoon ¢ maior que

0,000833333, portanto, ele nao possui 6rbitas horseshoe.

A fase da missao AIM que pretende pousar o médulo MASCOT-2 sobre Didymoon
é uma das mais criticas. O mdédulo nao possui sistema de correcdo de orbita e a
escolha de C' tem um grande peso no conjunto de condig¢oes iniciais disponiveis
para um pouso seguro. C' igual a 2,825 é o valor minimo que permite que o veiculo
pouse sobre qualquer regiao de Didymoon com velocidade igual a 8 cm/s. Logo, a
velocidade maxima resultante do lancamento a 200 metros além de L, em relagao
ao baricentro é igual a 11,305498366 cm/s. No entanto, quanto mais préximo o valor
de C' de 3,1496227081, mais restringida a abertura de L, fica e menor é o conjunto

de condicoes iniciais de 6 que levam ao pouso com velocidade final igual ou menor
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que 8 cm/s.

A SRP, como apontado pelo método de Pls, é o perturbador que mais desvia a 6rbita
de suas condigoes iniciais. E como mostrado, é possivel causar o escape ou o de-orbit
do veiculo espacial através de sua manipulagdo. Contudo, todos os conjuntos de
condigoes iniciais encontrados para as diferentes fases da missao AIM se mostraram
resistentes a presenca da SRP até a razdo de area-sobre-massa de 0, 04kg/m?, acima

deste valor ocorre uma maior descaracterizacao no conjunto de condigoes iniciais.

O estudo das drbitas coorbitais a Didymoon feito com o uso problema de dois corpos
perturbados, que considerou as perturbacoes devidas a Cyg, Cs, Didiymoon, Sol,
Jupiter, Marte, Terra e SRP, apresenta conjuntos de condi¢oes iniciais de elementos
orbitais para os quais o veiculo espacial se mantém no entorno do sistema por até
um ano. As condigbes iniciais ideais sdo para inclinagoes entre 0° até 45° (érbitas
diretas). Para estas inclinagoes, as condigoes ideais de excentricidade sao entre 0
e 0,18 e, para cada valor de excentricidade, exite um limite para o quanto pode-
se estar distante do semi-eixo maior coorbital nominal de 1,176263432867 km. No
caso direto proximo ao plano as condigoes iniciais de longitude média relativa ideais
estdo no entorno de 60° (L, virtual) e 300° (Ls virtual). Estes valores colocam o
veiculo espacial em ressonancia de movimento médio com Didymoon. Em alguns
casos testes, o veiculo espacial preso a esta ressonancia podé sobreviver por até 10
anos orbitando o sistema Didymos. No caso das inclinagoes entre 90° e 180 o, o ideal
¢é que o veiculo espacial permanega proximo ao plano com excentricidade no entorno
de 0,325. No caso de érbitas retrégradas, foi possivel identificar que é possivel iniciar
mais distante da orbita retrograda. Contudo, no teste estatistico com simulagoes por
até 10 anos, identificou-se que na média veiculos nestas érbitas nao sobrevivem por
mais de 1,5 anos. A andlise pelas integrais da aceleragdo mostrou que a pressao
de radiacao solar é a principal responsavel por desviar o veiculo espacial de sua
orbita original definida pelas condicoes iniciais, depois delas vém Didymoon, Cy, e
(s, Tespectivamente, como maiores responsaveis por desviar o veiculo de sua orbita

original.

Por fim, é necessario destacar que as ferramentas e o método de analise utilizados
no presente estudo, que foram aplicados no sistema Didymos, podem ser utilizados
na analise de qualquer outro sistema bindrio com baixo valor de p, como outros

sistemas de asteroides binarios.
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5.1 Trabalhos futuros

O PCPR3C em coordenadas de McGehee pode ser aplicado ao problema de captura
sem auxilio de propulsao para sistemas com maior pardmetro de massa, como Terra-
Lua Sol-Marte, Sol-Jupiter e outros que possam interessar. As grades de condigbes
iniciais de ¢ e  para distancia inicial do baricentro igual a distancia de L, e Ls
do baricentro podem ser aplicadas na busca por horseshoe orbits em sistemas com
parametro de massa maior que 0,000833333. Assim como foi mapeado o valor de
C' para a velocidade de pouso de MASCOT-2 de 8 cm/s sobre Didymoon, pode-se
aplicar o mesmo conceito e mapear as velocidades finais e trajetérias para outros
asteroides. Também poderia ser interessante combinar com os métodos de dipolo e

tripolo.

O estudo de coorbitais pode ser ampliado para estudar sistemas de asteroides com
corpos com maior massa. Durante o estudo ficou a pergunta se sistemas de aste-
roides com maior massa e mais distantes do Sol (menor efeito da SRP) poderiam
sustentar um anel coorbitando os corpos do sistema. Através do uso das integrais
foi possivel identificar que os harmonicos esféricos foram grandes perturbadores das
6rbitas coorbitais. Seria interessante combinar o método do poliedro ou dos tripolo
e dipolo e analisar o comportamento das érbitas coorbitais a modelagem com esses

modelos.

O uso de um sistema de manipulacao da SRP, como o apresentado na Secao 3.5.1,
com um controle mais sofisticado de « devem ser considerados para auxiliar no

station-keeping de veiculos espaciais que orbitam asteroides.
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