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RESUMO

Nesta pesquisa, analisamos a dindmica de satélites artificiais em torno de
Mercurio levando em conta os principais efeitos perturbadores. Consideramos um
satélite que utiliza a Vela Solar como mecanismo de propulsdo. No potencial
perturbador sdo consideradas as forcas devido a distribuicdo nédo uniforme de
massa de Mercurio, a perturbacao gravitacional devido ao Sol (efeito do terceiro
corpo) e a Pressdo de Radiacdo Solar (PRS). A Vela Solar € um tipo de propulséo
gue utiliza a Pressao de Radiacao Solar para gerar aceleragdo, ganha impulso ao
refletir os fétons que irdo transferir a sua energia para as velas solares, fazendo
com que a nave se movimente. Além de diminuirem oS custos nos combustiveis
para futuras correcdes de Orbita ap0s o seu lancamento, as Velas Solares sao
sustentaveis porque utilizam a energia solar, uma energia limpa e renovavel. E
apresentado um conjunto de simulagcdes em busca por orbitas que libram em torno
de um ponto de equilibrio com pequena variacdo dos elementos orbitais, sendo
dois desses elementos, em especial, o argumento do pericentro (g) e a
excentricidade (e), ou seja, Orbitas quase congeladas. O potencial perturbador da
nave espacial é substituido nas equacfes planetarias de Lagrange e integrado
numericamente utilizando o Software Maple. Séo feitas simula¢des utilizando os
dados do Mercury Magnetospheric Orbiter (MMO) da missdo BepiColombo, satélite
lancado no dia 19 de outubro de 2018 e que possui previsdo de chegada em
Mercurio no ano de 2021. O objetivo deste trabalho € estudar a estabilidade das
orbitas quase circulares, principalmente em termos da manutencdo do semieixo
maior (a), da excentricidade (e) e do argumento do pericentro (g), fazendo

simulacfes com e sem a Vela Solar dentro de certos limites pré-fixados.

Palavras chaves: Orbitas congeladas. Satélite artificial. Sustentabilidade. Vela Solar.



ABSTRACT

In this research, we analyze the dynamics of artificial satellites around
Mercury taking into account the main disturbing effects. We consider a satellite that
uses the Solar Sail as a propulsion mechanism. In the disturbing potential are
considered the forces due to the non-uniform distribution of Mercury mass, the
gravitational disturbance due to the Sun (effect of the third body) and the Solar
Radiation Pressure (SRP). The Solar Sail is a type of propulsion that uses the Solar
Radiation Pressure to generate acceleration, gains momentum by reflecting the
photons that will transfer its energy to the solar sails, making the ship move. In
addition to lowering fuel costs for future orbit corrections after their launch, Solar
Sails are sustainable because they use solar energy, clean and renewable energy.
A set of simulations is presented in search of orbits that release around an
equilibrium point with little variation of the orbital elements, two of which are, in
particular, the argument of the pericenter (g) and the eccentricity (e), that is, almost
frozen orbits. The spacecraft's disturbing potential is replaced in Lagrange's
planetary equations and integrated numerically using Maple Software. Simulations
are carried out using data from the Mercury Magnetospheric Orbiter (MMO) of the
BepiColombo mission, a satellite launched on October 19, 2018 and expected to
arrive at Mercury in 2021. The objective of this work is to study the stability of the
orbits almost circular, mainly in terms of the maintenance of the major semi-axis
(a), the eccentricity (e) and the argument of the pericenter (g), making simulations

with and without the Solar Sail within certain pre-fixed limits.

Keywords: Frozen orbits. Artificial satellite. Sustainability. Solar Sail.
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1. INTRODUGAO

O presente trabalho foi elaborado apés a participacao do projeto de iniciacao
cientifica sobre: “Dinamica de satélites artificiais em torno de um planeta” com a
orientacdo do Doutor Jean Paulo dos Santos Carvalho. Nesta pesquisa, séo
analisadas 6rbitas com a menor variacdo dos seus elementos orbitais, denominadas
de orbitas quase congeladas (ver, por exemplo, CARVALHO et al., 2010), para um
veiculo espacial em torno de Mercurio levando em conta, no potencial perturbador, as
forcas devido a distribuicdo ndo uniforme de massa de Mercurio, a perturbacéo
gravitacional devido ao Sol (efeito do terceiro corpo) e a Pressédo de Radiagcédo Solar
Direta (PRS). Também é feita uma analise historica sobre a vela solar e suas
aplicacoes.

Em Tresaco et al. (2016), as oOrbitas sao consideradas congeladas quando seus
elementos orbitais sdo constantes em média. Assim, em uma dada latitude, o satélite
sempre passa na mesma altitude. Isso € muito interessante para missdes espaciais
gue exigem inspecdo cuidadosa de qualquer corpo celeste. Essas Orbitas com
excentricidade média e argumento do pericentro constantes podem ser obtidas como
os equilibrios do sistema dinamico. Orbitas congeladas s&o muito interessantes para
missdes cientificas, porque o controle da excentricidade orbital leva ao controle do
tempo de vida da espaconave. O design de 6rbitas congeladas envolve a selecao dos
valores corretos de excentricidade e argumento do pericentro, para um dado semieixo
maior e inclinacdo orbital. A derivacdo de O&rbitas congeladas, levando em
consideracao outras forcas de perturbacédo, como o potencial gravitacional, o terceiro
corpo e a pressado de radiacdo solar, € de grande vantagem nas estratégias de
manutencao de estacoes.

O uso de sistemas que possuem a radiacdo solar como propulsédo, caso das
velas solares, atrai o interesse da comunidade académica visando as missdes
cientificas. As velas solares oferecem novas missdes espaciais desafiadoras. Elas
permitem obter longos tempos de permanéncia em Orbita e também viabilizam novas
missbes de observacdo baseadas no calculo de odrbitas geocéntricas congeladas
sincronas ao sol. No entanto, o efeito da pressdo de radiacéo solar representa uma

forca adicional na vela solar que pode afetar muito o seu comportamento orbital a
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longo prazo. Assim, a PRS deve ser incluida como forca de perturbagdo no modelo
dindmico para maior precisao (KHATTAB et al., 2020).

A pesquisa e curiosidade sobre o espaco exterior sempre constantes na
humanidade, a procura de outros planetas, formas, civilizacbes onde a exploracdo do
espaco é o que desperta o desejo do ser humano. O desafio por varios anos foi a
obtencao de energia suficiente para se utilizar nas missfes. De tal modo, atualmente,
o principal objetivo das missfes é oferecer mais autonomia para os artefatos espaciais
e, consequentemente, diminuir o custo das missdes. As velas solares tém sido
encaradas como uma tecnologia que permite essa possibilidade, porque séao
promissoras para a exploracéo espacial, pois elas usam para a propulséo, um recurso
abundante no espaco: a radiacao solar (CUBILLOS, 2012).

Em Carvalho (2017) é comentado que a vela solar € um tipo de propulsédo que
utiliza a Presséao de Radiacédo Solar para gerar aceleracdo, ganha impulso ao refletir
os fotons. Em teoria, esses fotons irdo transferir a sua energia para as velas solares,
fazendo com que a nave se movimente. O conceito de vela solar e a fisica em que se
baseia podem ser encontrados desde o século XVII. Em 1619, Johannes Kepler
propds que as caudas de cometas fossem empurradas para fora do Sol devido a
pressao da luz solar. Naquela época, a teoria corpuscular da luz era a visao preferida
da Optica e a pressao externa devido a luz solar era uma consequéncia natural dessa
teoria.

No inicio do século XX uma vela solar articulada foi objeto de estudo de alguns
autores, embora a época o interesse em tal estrutura fosse puramente académico,
dada a impossibilidade de construi-as. Com as inova¢fes da Engenharia de Materiais,
materiais leves e resistentes foram criados, deixando a constru¢do das velas mais
préximas da realidade (CUBILLOS, 2012). Durante a segunda metade do século XX
e o século XXI, uma quantidade significativa de trabalhos teéricos e praticos foram
realizados, considerando a astrodinamica, as aplicacfes das missGes e 0s requisitos
tecnoldgicos da vela solar (MACDONALD E MCINNES, 2010).

As velas solares, que impulsionam as sondas usando a forca dos fétons que
incidem sobre uma finissima pelicula de material reflexivo, sdo vistas como
promissoras pela comunidade cientifica, pois, em teoria, permitiiam que sondas
viajem além do sistema solar, aproveitando unicamente a luz do Sol e das estrelas.

Em Mclnnes (1999), a fonte de forca motriz para as espaconaves a vela solar é o
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momento transportado para a vela por energia radiativa do Sol. Embora a observacéo
de que a luz possa empurrar a matéria seja totalmente contraria a experiéncia
cotidiana, € um mecanismo comum no sistema solar.

Em Khattab et al. (2020), as velas solares sao aplicaveis a muitas missoes
espaciais espalhadas por todo o sistema solar. As velas solares podem atingir 0,25
Unidade Astrondmica (UA) ou até mais perto do Sol para oferecer cargas de
observacéo solar. Essas naves espaciais poderiam viajar entre os planetas interna e
externamente. Também podem ser colocadas em um ponto estacionario em relacéo
a Terra ou ao Sol para, por exemplo, alertar sobre tempestades solares. As 6rbitas
dos satélites da Terra podem ser modificadas pela navegacéo solar.

Agora, falando sobre a Pressédo de Radiagdo Solar, o fundamento tedrico
correto para a existéncia de pressao de radiacdo veio independentemente das teorias
astronémicas. O fisico escocés James Clerk Maxwell previu a existéncia de presséo
de radiacdo em 1873 como consequéncia de sua teoria unificada da radiacdo
eletromagnética. Aparentemente, independente de Maxwell, Bartoli, em 1876,
demonstrou a existéncia de pressao de radiacdo como consequéncia da segunda lei
da termodinamica. Também em 1873, Crookes erroneamente acreditava que ele
havia demonstrado a existéncia de pressdao de radiacdo usando sua pressdo de
radiacéo recém-criada. As forcas exercidas no radibmetro, que séo de fato devidas ao
espalhamento molecular, sdo ordens de magnitude maiores que as forcas de pressao
de radiacdo. A verdadeira verificacdo experimental da existéncia de pressdo de
radiacéo e a verificacdo dos resultados quantitativos de Maxwell foram feitas em 1900.
Na Universidade de Moscou, Peter Lebedew finalmente conseguiu isolar a presséo
de radiacdo usando uma série de elegantes experimentos de balanco de torcéo.
Verificacao independente também foi obtida em 1901 por Nichols e Hull em Dartmouth
Colege, New Hampshire (MCINNES, 1999).

O efeito da Presséo de Radiacdo Solar aumenta bastante, as vezes na medida
em que a pressao da luz pode exceder a gravidade solar, ejetando poeira para o
espaco interestelar. Como é apropriado, entdo, que 0 mesmo mecanismo que varre
as caudas de cometas e acelere o material interplanetario para as estrelas também
possa ser utilizado para impulsionar a espaconave através do sistema solar.

O objetivo desse trabalho é encontrar e analisar 6rbitas quase congeladas em

torno de Mercurio, principalmente em termos da manutencdo da excentricidade,
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inclinagdo e do argumento do pericentro, dentro de certos limites pré-fixados. Para
isto, a vela solar sera considerada levando em conta a ndo esfericidade de Mercurio
(J2-Js, C22), a perturbacdo gravitacional do terceiro corpo (Sol) e a Pressédo de
Radiacao Solar direta.

Falando a respeito de Mercurio, ocorreram trés missdes importantes para
determinar varias caracteristicas do planeta. A primeira missdo (Mariner 10), de
acordo com a NASA, foi o sétimo lancamento bem-sucedido da série Mariner e a
primeira sonda a visitar Mercurio. A segunda missao (Mercury Surface, Space
Environment, Geoquimica e Ranging (MESSENGERY)), de acordo com a NASA, foi
projetada para estudar as caracteristicas e o ambiente do planeta Mercurio. A terceira
misséo (BepiColombo), de acordo com a NASA, € uma missdo da Agéncia Espacial
Europeia (ESA) para orbitar Mercdrio.

No préximo capitulo sera descrito o referencial teérico, destacando a vela solar,
seu contexto historico, aplicacdes, o planeta Mercurio, as Orbitas congeladas e as

missodes realizadas em Mercurio.
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2. REFERENCIAL TEORICO

2.1. Velasolar

Por toda sua histéria, a propulsdo pratica de naves espaciais foi dominada
pelos principios inalteraveis da terceira lei de Newton. Todas as formas de propulséo,
desde simples motores de foguete solidos a complexos acionamentos de ions solar-
elétricos, dependem de uma reacao que é acelerada em um jato de alta velocidade
por alguns meios exotérmicos ou eletromagnéticos. Uma forma anica de propulséo
gue transcende essa dependéncia da massa de reacao € a vela solar. Uma vela solar
€ uma grande membrana brilhante de pelicula reflexiva mantida em tenséo por uma
estrutura fina. Usando o impulso obtido apenas ao refletir a luz ambiente do Sol, a
vela solar € lenta, mas continuamente acelerada para realizar qualquer nimero de
missbes possiveis. Sem a intensa propulsdo da reacdo, a vela solar (Figura 1)
aproveita uma pequena fracdo da energia liberada pela fusédo nuclear no nacleo do
Sol (MCINNES, 1999).

CREDITOS: NASA.GOV

Fonte: https://www.sitedecuriosidades.com/im/g/4E79A.jpg.
Figura 1 - Vela Solar
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As missdes espaciais usando velas solares permitem, além de uma maior
autonomia, uma forma de exploragédo espacial de baixo custo, uma vez que estes
veiculos usam apenas a radia¢ao solar, recurso abundante no universo, como fonte
de energia principal para se movimentarem (CUBILLOS, 2012). Como as velas
solares ndo sdo limitadas por uma massa de reacédo finita, elas podem fornecer
aceleracao continua, limitada apenas pela vida util do filme fino de vela no ambiente
espacial. Obviamente, as velas solares também devem obedecer a terceira lei de
Newton. No entanto, as velas solares ganham impulso a partir de uma fonte
ambiental, ou seja, fétons, os pacotes quéanticos de energia, da qual a luz solar é
composta. O Sol emite fétons em todas as dire¢cdes e a vela sofre Pressdo de
Radiacao Solar, o que gera uma forcga resultante que impulsiona a vela na direcao da
sua resultante. Assim, um veiculo espacial com uma vela é acelerado pela forga
resultante.

Em Cubillos (2012) o principio de funcionamento da vela solar é inspirado nas
embarcacdes com velas tradicionais na Terra (Figura 2). Estas ultimas navegam
utilizando o vento: a vela é submetida a simples pressdo do vento, o0 que impele a

embarcacao para frente. No espaco, a vela solar utiliza a mesma ideia.

Fonte: Cubillos (2012).

Figura 2 - Embarcacfes a Vela
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Em Cubillos (2012), apesar da vela solar ter sido considerada como um meio
pratico de propulsdo de naves espaciais, s6 héa relativamente pouco tempo, as ideias
fundamentais sao obtidas (ver MCINNES, 1999). Tal tecnologia de propulsdo, nos
leva a tornarem possiveis novas missdes espaciais, tais como a exploracdo do
sistema solar e observagédo do espaco sideral (SIMO and MCINNES, 2010). A
vantagem é Obvia: as velas solares ndo precisam carregar um sistema de propulsédo
principal ativo nem qualquer propulsor, uma vez que a maior limitagédo para o projeto
deste tipo de missGes € a quantidade de combustivel embarcada, que além de

representar peso e volume no langamento € um recurso esgotavel (LEIPOLD, 1999).

2.1.1. Contexto histoérico

Em Mcinnes (1999), embora a navegagéo solar tenha sido considerada um
meio pratico de propulsdo de naves espaciais apenas relativamente, recentemente,
as ideias fundamentais ndo sao de modo algum novas. O conceito atual de navegacéo
solar tem uma histéria longa e rica, que remonta aos pioneiros soviéticos da
astronautica e, de fato, antes. O conceito de vela solar foi inicialmente imaginado na
ficcao cientifica em 1865 por Jules Verne (CUBILLOS, 2012).

Embora a existéncia de pressao leve tenha sido demonstrada em teoria pelo
fisico escocés James Clerk Maxwell em 1873, ela ndo foi medida experimentalmente
até que testes de laboratorio de precisdo foram realizados pelo fisico russo Peter
Lebedew em 1900. Da mesma forma, enquanto varios autores de ficcdo cientifica,
mais notavelmente os autores franceses Faure e Graffigny, em 1889, escreveram
sobre naves espaciais impulsionadas por espelhos; foi apenas no inicio deste século
gue a ideia de uma vela solar pratica foi articulada. J& na década de 1920, o pai
soviético da astronautica, Konstantin Tsiolkovsky, e seu colega de trabalho, Fridrickh
Tsander, escreveram sobre 'o uso de espelhos trémulos de folhas muito finas' e 'o uso
da pressao da luz solar para atingir velocidades cdésmicas'.

Tsiolkovsky (1857-1935) nasceu perto de Moscou, ficou profundamente surdo
ap6s uma doenca na infancia e foi autodidata. Ele era um verdadeiro visionario que
inspirou muitos cientistas e engenheiros que mais tarde desenvolveriam foguetes e

VOOS espaciais praticos na Unido Soviética. Tsilkovsky (Figura 3) também fez
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contribuicdes notaveis a aviacdo, construindo o primeiro tanel de vento na Unido

Soviética em 1890 e projetando uma aeronave monoplana de metal ja em 1894.

Fonte:

https://www.nasa.gov/sites/default/files/styles/946xvariable _height/public/images/481911main_rp_Tsio
Ikovsky_full.jpg?itok=EKst9ez7.

Figura 3 - Konstantin Tsiolkovsky

Tsander (1887-1933), foi um engenheiro letdo nascido em Riga. Além da
navegacdo solar, Tsander (Figura 4) também é lembrado como um pioneiro da
propulsdo de foguetes liquidos antes da Primeira Guerra Mundial. De fato, ele
conduziu experimentos iniciais com proluséo de liquidos na Unido Soviética, embora
tenha morrido de febre tifoide em marco de 1933, pouco antes do voo do primeiro

foguete soviético a combustivel liquido (MCINNES, 1999).

I B

Fonte: https://media.sciencephoto.com/image/h4200180/800wm/H4200180-

Fridrikh_Tsander,_Russian_scientist.jpg.

Figura 4 - Fridrickh Tsander
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Embora exista alguma incerteza quanto as datas, parece que Tsander foi 0
primeiro a escrever sobre navegacao solar pratica em algum momento no verdo de
1924. Suas ideias parecem ter sido inspiradas em parte pelos escritos mais gerais de
Tsiolkovsky de 1921 sobre propulsdo usando luz. Apds o0s escritos iniciais de
Tsiolkovsky e Tsander, na década de 1920, o conceito de navegacao solar parece ter
permanecido essencialmente inativo por mais de trinta anos. Na década de 1950 que
0 conceito foi reinventado e publicado na literatura. O primeiro autor americano a
propor a utilizagdo da vela solar foi o engenheiro aerondutico Carl Wiley sob o
pseuddnimo de Russell Sanders. Em seu artigo de maio de 1951 na Astoundig
Science Fiction, Wiley discutiu o design de uma vela solar viavel e estratégias para o
aumento da orbita em alguns detalhes técnicos. Em particular, ele observou que as
velas solares poderiam ser 'amarradas’, permitindo uma espiral interna em direcéo ao
Sol. Mesmo em 1951, Wiley estava otimista sobre os beneficios da navegacao solar
para viagens interplanetarias e a via como mais pratica do que a propulsdo de
foguetes. O conceito moderno de vela solar foi reinventado mais tarde por Richard
Garwin, 1958 (CUBILLOS, 2012).

Em Mclnnes (1999), é comentado que Garwin foi o autor do primeiro artigo
sobre vela solar em uma publicacéo técnica ocidental, a revista Jet Propulsion, e
cunhou o termo "vela solar". Como Wiley, Garwin reconheceu as caracteristicas
Unicas e elegantes da navegacdao solar; ou seja, que a vela solar ndo requer propulsor
e € acelerada continuamente, permitindo grandes mudancas de velocidade por um
longo periodo de tempo.

Apbs a discussédo da navegacao solar por Garwin, estudos mais detalhados da
orbita das velas solares foram realizados durante o final da década de 1950 e o inicio
da década de 1960. Varios autores conseguiram mostrar que, para uma orientacao
fixa da vela, as oOrbitas da vela solar sdo da forma de espirais logaritmicas.
Comparacdes simples de navegacao solar com sistemas de propulsdo quimica e de
fons mostraram que as velas solares poderiam combinar e, em muitos casos, superar
esses sistemas para uma variedade de aplicacdes de missdo. Embora esses estudos
iniciais explorassem os problemas e beneficios fundamentais da navegacédo solar,
eles careciam de uma missédo especifica para conduzir analises detalhadas e agir
como um foco para utilizag&o futura. E Gtil notar que, em 1963, Arthur C. Clarke (Figura

5) publicou pela primeira vez seu conhecido conto “O vento do sol”. A histéria,
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centrada em uma corrida de vela solar tripulada na 6rbita da Terra, popularizou a vela
solar e, de fato, levou a disseminagao da ideia de vela solar a muitos engenheiros de

leitura de ficcao cientifica.

Fonte: https://www.celestis.com/media/5061/arthur_clarke_4a.jpg.
Figura 5 - Arthur C. Clarke (1917-2008)

2.1.2. Configuracao e aplicacdes da vela solar

Em Cubillos (2012), a autora comenta que ha enormes dificuldades na
construcdo de uma vela solar, principalmente no projeto das hastes que suportam as
membranas (ver também GARNER et al., 1999). Uma vez que uma vela solar deve
ser bastante leve para mais facilmente atingir grandes velocidades é de extrema
necessidade que a vela solar tenha uma grande area de contato com a Pressao de
Radiacéo Solar. Igualmente, as hastes de apoio da estrutura devem ser de material
leve, mas resistente, de forma a suportarem os esforcos transmitidos pelas peliculas
refletoras.

Diversos materiais tém sido testados para a construcdo das velas solares. As
hastes tém sido construidas com fibra de carbono no DLR (Centro Aeroespacial
Alemé&o), enquanto no JPL (Jet Propulsion Laboratory) estdo sendo testadas
estruturas de aco inoxidavel cobertas com aluminio. Outro material considerado é a

fibra de vidro.
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Além das dificuldades para se construir uma vela leve e resistente, outra
guestédo a ser considerada € a forma de langcamento. No momento do lancamento, as
hastes e as peliculas devem estar recolhidas, de forma a caberem no lancador, e s
guando em Orbita devem ser desdobradas. A Figura 6 mostra as dimensdes de uma

vela solar.

As dimensfes de uma vela solar estéo especificadas na Figura 6.

Dimensoes

Fonte: http://glo.bo/1RqgzfSh.
Figura 6 - Dimens0es da Vela Solar

Em Gong e Mclnnes (2019) é relatado que a Agéncia de Exploracao
Aeroespacial do Japao (JAXA) lancou a primeira espaconave interplanetaria de vela
solar do mundo chamada "Embarcacdo de pipa interplanetaria acelerada pela
radiacdo do Sol" (abreviada como "IKAROS") em maio de 2010. A missdo IKAROS
demonstrou quatro tecnologias principais. Que séo: implantacdo e controle de uma
membrana de vela solar grande e fina, células solares de filme fino integradas a vela
para alimentar a carga util, medicdo da aceleracdo devido a Pressdo de Radiacdo
Solar na vela solar e controle de atitude variando a refletancia de oitenta painéis de
cristal liquido embutidos na vela. E considerado um marco na tecnologia de velas
solares. A fase mais critica foi a fase pés-operacional, o que levou ao desenvolvimento

de uma vela sucessora, incluindo uma técnica de orientacdo a navegacao
(CUBILLOS, 2012). Apo6s o fracasso do Cosmos 1 (2005), a Sociedade Planetaria
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continuou a desenvolver a tecnologia de vela solar e obteve sucesso com a vela solar
IKAROS (Figura 7).

Fonte: http://www.astropt.org/2010/06/18/uma-vela-no-espaco/.

Figura 7 - A Vela Solar IKAROS no espaco

A tecnologia de vela solar depende de varias tecnologias importantes de
subsistema, incluindo dindmica e controle de O6rbita e atitude, estratégia de
implantacéo, tecnologia de materiais. Muitos trabalhos tedricos foram conduzidos para
dindmica e controle de orbita e atitude, no entanto, o diferencial da missdo IKAROS,
além de demonstrar o controle de atitude usando dispositivos de controle de
refletividade, varios experimentos foram conduzidos para demonstra-la no solo e no

espaco.

2.2. Mercdrio

Mercurio € o planeta mais proximo do Sol. Seu nome latino corresponde ao do
deus grego Hermes, filho de Zeus. Bastante pequeno, é o menor entre todos o0s
planetas. Sua superficie esta coberta por crateras resultantes do impacto de corpos
menores (Figura 8). Das inUmeras crateras existentes, destaca-se a Bacia Caloris,
com 1.300 quildmetros de diametro, quase 1/3 do didametro do planeta (RODRIGUES,
2003).
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Fonte: Rodrigues (2003)
Figura 8 - Mosaico de imagens do Planeta Mercurio obtidas com a sonda Mariner 10
(NSSDC)

Em Rodrigues (2003), o autor comenta que Mercurio possui uma atmosfera
muito ténue, quase desprezivel, por isso existe uma incrivel variagdo da temperatura
entre o dia e a noite: de —170° (lado oculto do Sol) a +430° centigrados (lado iluminado
pelo Sol). Comparando com a Terra, onde a variacdo € de poucas dezenas de graus.

Destacando que a Orbita de Mercurio em torno do Sol é altamente excéntrica.

Tabela 1 - Pardmetros orbitais de Mercurio
Semieixo maior (a) 57,91 x 108 km (0,387098 UA)
Pericentro 4,6 x 10" km (0,307499 UA)
Apocentro 6,982 x 10" km (0,466 697 UA)
Excentricidade (e) 0,2056
Periodo orbital (P) 88,0 dias (0,240 anos)
Massa (m) 0,330 x 10%* kg
Inclinacdo com a ecliptica (i) 7,0°
Inclinacdo com o equador 0.034°
Argumento do pericentro (g) 29,124°
Longitude do nodo ascendente (h) | 48,33167°
Periodo de rotacéo 58,65 dias (1407,6 horas)

Fonte: https://nssdc.gsfc.nasa.gov/planetary/factsheet/mercuryfact.html.
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Na tabela 1 sdo exibidas as caracteristicas orbitais de Mercurio com destaque para a
excentricidade, argumento do pericentro, longitude do nodo ascendente e inclinagao.

2.2.1. Orbitas congeladas

Em Khattab et al. (2020) é comentado que a histéria da pesquisa em orbitas
congeladas comecou ha varios anos, conforme detalhado em um estudo de Coffey et
al. (1994), em que muitos pesquisadores introduziram contribuicdes Uteis.
Rosborough e Ocampo (1991) utilizaram as equacdes planetarias de Lagrange para
derivar érbitas congeladas da Terra usando o modo de gravidade. Em Lara et al.
(1995) os autores usaram o componente polar do momento angular para delinear
numericamente familias de orbitas congeladas da Terra. A mesma técnica foi aplicada
para oOrbitas lunares congeladas por Elipe e Lara (2003). Aorpimai e Palmer (2003)
usaram a descricdo do epiciclo para calcular as orbitas congeladas da Terra até
harménicos zonais arbitrarios. Zhigang et al. (2014) determinaram as condi¢cdes
iniciais que minimizam a variacao do plano orbital para orbitas quase circulares com
um semieixo principal de 3 a 10 vezes o raio da Terra. Santos et al. (2013) procuraram
oOrbitas congeladas através de algumas missdes em torno de satélites planetarios,
como as luas de Jupiter, Europa e estudaram sua estabilidade. Masoud et al. (2018,
2019) discutiram seis estratégias de controle para construir Orbitas congeladas
artificiais e orbitas sincronas ao sol ao redor da Terra. Em Carvalho et al. (2010) é
desenvolvido um estudo de orbitas congeladas para um satélite artificial em torno da
Lua.

Em Tresaco et al. (2016), para Mercurio, o projeto de Orbitas congeladas
envolve a selecéo dos valores corretos de excentricidade e argumento do pericentro,
para um dado semieixo maior e inclinacédo orbital. Geralmente, a geracdo de 6rbitas
congeladas é responsavel apenas pelos harménicos zonais J; e J;. Quando outras
perturbacdes sdo consideradas, o efeito perturbador é claramente visivel na evolugéo
do vetor de excentricidade e requer correcdes numeéricas iterativamente baseadas no
modelo de perturbacbes completas. Portanto, a derivacdo de Orbitas congeladas,
levando em consideracdo outras forcas de perturbacdo, como o potencial
gravitacional, a Perturbac&o do Terceiro Corpo e a Pressédo de Radiagédo Solar, € de

grande vantagem nas estratégias de manutencéo de estacoes.
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Em geral, para orbitas em torno de Mercurio, € necessario considerar a atragéo
gravitacional do terceiro corpo, a néo esfericidade do planeta e a Pressédo de Radiac&o
Solar devido a sua proximidade. A interagcdo solar, bem como os efeitos perturbadores
da Pressdo de Radiacdo Solar, podem desempenhar um papel importante, no caso
de uma sonda com uma alta relacdo area-massa (A/m). Além disso, considerar a
excentricidade orbital e a inclinacdo do terceiro corpo adiciona complexidade
matematica ao problema. Para este modelo bastante complexo, € possivel encontrar

condicdes iniciais para orbitas congeladas (TRESACO et al., 2016).

2.2.2. MissdOes realizadas em Mercurio

Trés missdes espaciais importantes que foram realizadas em Mercurio com o
objetivo de descobrir caracteristicas orbitais e fisicas sobre o planeta e sobre a origem

do sistema solar sdo apresentadas.

2.2.2.1. Mariner 10

A primeira misséo a visitar Mercurio foi a sonda Mariner 10 (Figura 9), de acordo
com a NASA, foi o sétimo lancamento bem-sucedido da série. Foi também a primeira
espaconave a usar a atracao gravitacional de um planeta (Vénus) para alcancar outro
(Mercurio), e a primeira missdo espacial a visitar dois planetas. A espaconave voou
por Mercurio trés vezes em Orbita heliocéntrica retrograda e retornou imagens e dados
sobre o planeta. Mariner 10 retornou as primeiras imagens de Vénus e Mercurio. Os
principais objetivos cientificos da missdo foram medir o ambiente de Mercurio, a
atmosfera, a superficie e fazer investigacdes semelhantes de Vénus. Os objetivos
secundarios eram realizar experimentos no meio interplanetario e obter experiéncia

com uma misséo de assisténcia a gravidade de dois planetas.
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Fonte: https://nssdc.gsfc.nasa.gov/image/spacecraft/mariner10.gif

Figura 9 - Satélite utilizado na missdo Mariner 10

2.2.2.2. Messenger

A segunda missdo (Mercury Surface, Space Environment, Geoquimica e
Ranging “"MESSENGER”), de acordo com a NASA, foi projetada para estudar as
caracteristicas e o ambiente de Mercurio em Orbita. Especificamente, os objetivos
cientificos da missdo sdo caracterizar a composicdo quimica da superficie de
Mercurio, a histéria geoldgica, a natureza do campo magnético, o tamanho e o estado
do nucleo, o inventario volatil nos polos e a natureza da exosfera de Mercurio e
magnetosfera sobre uma missao orbital nominal de um ano terrestre. Na Figura 10 é

mostrado o satélite em Orbita.

Fonte: https://nssdc.gsfc.nasa.gov/image/spacecraft/messenger.jpg
Figura 10 - Satélite utilizado na missdo MESSENGER
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2.2.2.3. BepiColombo

A terceira missao, BepiColombo (Figura 11), de acordo com a NASA, é uma
missdo da Agéncia Espacial Europeia (ESA) para Mercurio. Devido a restricbes
orcamentérias, a porcéo de aterrissagem (The Mercury Surface Element, ou MSE) da
misséo foi cancelada. A missdo envolve dois componentes: o Mercury Planetary
Orbiter (MPO) e o Mercury Magnetospheric Orbiter (MMO, agora chamado Mio), como
mostrado na Figura 11. Os dois componentes foram lan¢ados juntos em um Arianne
5 de Kourou, Guiana Francesa em 01:45:28 UT em 19 de outubro de 2018. A
espaconave tera um cruzeiro interplanetario de quase 7 anos para Mercurio usando
propulsdo solar-elétrica e assisténcias de gravidade, comecando com um sobrevoo
da Terra em 6 de abril de 2020 e passando por Vénus duas vezes (12 de outubro de
2020, 11 de agosto de 2021) e Mercurio seis vezes (2 de outubro de 2021, 23 de junho
de 2022, 20 de junho de 2023, 5 de setembro de 2024, 2 de dezembro de 2024, 9 de
janeiro de 2025). Na chegada a Mercurio, em 5 de dezembro de 2025, a espaconave
sera capturada em Orbita polar, que sera reduzida usando propulsores quimicos. O
MPO e o MMO serdo entdo separados em suas proprias Orbitas, 400 x 1500 km,
periodo de 2,3 h para MPO, 400 x 12000 km, 9,2 h para MMO. A missdo nominal

durard um ano terrestre com uma extensao possivel de um ano.

Fonte: https://nssdc.gsfc.nasa.gov/image/spacecraft/bepi_colombo.jpg

Figura 11 - Satélite utilizado na missdo BepiColombo
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2.3. Pressao de Radiagcdo Solar (PRS)

Segundo Deienno et al. (2016), no inicio dos anos 60, muita aten¢cdo comecou
a ser dedicada aos efeitos da Pressao de Radiacdo Solar atuando em satélites em
oOrbita ao redor da Terra, com grandes propor¢cdes de area para massa. Ainda no inicio
dos anos 60, Musen et al. (1960) observaram que as observacdes e os célculos da
altura do pericentro do satélite Vanguard | ndo concordavam, considerando apenas
os efeitos do terceiro harménico e as perturbagdes gravitacionais lunares e solares.
Assim, eles incluiram os efeitos da Pressédo de Radiacdo Solar e encontraram uma
estreita concordancia entre os dados orbitais e os resultados teéricos para o Vanguard
I. Um ano depois, Kozai (1961a), motivado pelos dois trabalhos anteriores, reescreveu
a teoria analitica desenvolvida para o movimento de um satélite por Kozai (1959,
1961b), considerando agora a Pressao de Radiacdo Solar. Mais tarde, Ferraz-Mello
(1972) desenvolveu um modelo analitico usando a série de Fourier (DEIENNO et al.,
2016).

Apbs um extenso desenvolvimento analitico, observou-se a inexisténcia dos
efeitos seculares no semieixo maior, excentricidade e inclinacéo orbital. Um modelo
secular para as perturbacbes da longitude do nodo ascendente e pericentro foi
realizado. Os resultados numéricos indicaram apenas pequenas variacbes na
longitude do nodo ascendente e no pericentro do satélite, principalmente para orbitas
de baixa inclinacdo. O objetivo desse trabalho, no entanto, era mostrar que, embora
os efeitos da sombra da Terra sejam importantes, se considerarmos uma Terra
esférica e ndo levarmos em conta o0 movimento do Sol, a pressao de radiacdo solar
atua sempre da mesma forma, causando perturbac6es seculares. Por outro lado, se
considerarmos o0 movimento do Sol, e principalmente o achatamento da Terra, a 6rbita
do satélite, faz com que a pressao de radiacdo solar mude de um lado para o outro.
Como resultado liquido, isso transforma todas as perturbacbes seculares em
perturbacdes de longo periodo e é por isso que nado foram apreciados efeitos
seculares no semieixo maior, excentricidade e inclinacdo orbital. A Figura 12 mostra

0 comportamento dos termos que aparecem no potencial perturbador.
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Fonte: COSTA, (2020)

Figura 12 - llustracdo do comportamento de uma solugcéo genérica devido a cada

tipo de termo perturbativo.

Todos esses trabalhos foram de grande importancia para a compreensao do
movimento de um satélite sob os efeitos da Pressdo de Radiacédo Solar. Eles foram
usados como base de muitas outras pesquisas que apareceram mais tarde.

De acordo com Deienno et al. (2016), Krivov e Getino (1997) estudaram e
mapearam a relacdo entre a altitude e a razdo area-massa de um satélite em grandes
altitudes e a razdo area-massa em uma Orbita equatorial. Eles mostraram como a
excentricidade orbital do satélite evolui durante o tempo para diferentes valores de
A/m. Os autores observaram grandes variacfes nos elementos orbitais, dependendo
dos parametros utilizados.

Em Lucking et al. (2012), o efeito J. (achatamento nos polos) faz com que a
excentricidade do satélite seja liberada em uma érbita com um semieixo maior quase
constante. Assim, alterando a razdo é&rea-massa, obtém-se um aumento na
excentricidade orbital, resultando na desorbita do satélite (como feito em Krivov e
Getino (1997) para Orbitas equatoriais). Lucking et al. (2012) também fizeram uso de

um modelo analitico para tentar fazer uma primeira estimativa dos valores desorbitais

2T
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de A/m. Em Gong e McDonald (2019) € analisado como a presséao de radiacao solar
exerce uma forca sobre a Vela Solar no espaco. O nivel de aceleracdo da pressao de
radiacdo solar € determinado pela razdo area-massa ou densidade de area da nave
espacial.

2.4. Equacdes fundamentais

Em Carvalho et al. (2016) é feito um estudo da dindmica da vela solar levando
em consideracéo a distribuicdo ndo uniforme de massa (J2, Js, C22), terceiro corpo
(Sol) e a Pressdo de Radiacdo Solar. Em Carvalho (2017), Carvalho et al. (2016),
Tresaco et al. (2016) e Tresaco et al. (2018) os autores apresentam um estudo do
movimento orbital de satélites artificiais em torno de planetas e/ou satélites planetarios
(ver também Carvalho, 2011) através de uma teoria semianalitica, em que as

simulacdes numéricas sao feitas com o auxilio do software Maple.

Em Tresaco et al. (2016), a equacdo de movimento da nave espacial é dada

por:

=ty + 73, + Tsgp. (1)

Na Eq. (1), onde #),, € a forca induzida pelo campo de gravidade de Mercurio,
gue pode ser expressa como o gradiente de um determinado potencial U,, que esta
escrito em termos do vetor de posicao r da espaconave em relacdo ao planeta central

Mercurio, como mostra a Eq. (2):

iy =VUy (@) (2)

O termo #;;, dado na Eq. (3) é o resultado da atracdo gravitacional do terceiro

corpo (Sol).

. - _ T—TO TO
"3p = THO (||r—ro||3 + ||r@||3) 3
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Em Tresaco et al. (2018) a aceleragcéo exercida em um corpo perfeitamente
refletido pela radiacao solar, expressa na Eq. (4), no sistema inercial Oxyz, centrada

em Mercurio, é:

A r—-1o
M |lr=roll

(4)

Tprs = —2

em que (r - ry) € o vetor na diregdo da sonda para o Sol, (A/m) € o coeficiente de
area-massa da sonda, o sinal de menos na Eg. (4) surge porque a dire¢do positiva
desse vetor é definida oposta a da aceleracédo e P, ver Eqg. (5), indica a Presséo de
Radiacao Solar. Em que P é dado por:

P = (5)

em que | é o fluxo solar na superficie do plano iluminado e c € a velocidade da luz. O
fluxo solar 1, Eg. (6), é definido como a quantidade de energia recebida na superficie

do satélite iluminado.

1=10(1)2 (6)

p

em que a Constante Solar lo em 1 unidade astronémica (UA) é 1358 W/m? e p é a
distancia média de Mercurio ao Sol (0,387 UA).

Em Tresaco et al. (2016), a Eg. (7) € a equacgao que representa 3, um parametro
adimensional que representa a proporcao adimensional da aceleracdo da Pressao de
Radiacao Solar em relacdo a aceleracéo gravitacional solar que mede a eficiéncia da
vela. A Eq. (8) representa o parametro de carregamento critico para Mercurio e a Eq.
(9) representa o parametro de carregamento da vela (densidade da area) (TRESACO
et al., 2018 e MCINNES, 1999).

o* = 1.53 (%)2 (8)

No caso de Mercurio, temos que:
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o= ©9)

A aceleracdo da vela solar também pode ser expressa como em termos de

luminosidade do Sol L:

Lp A
c2mp?m

.o _ 2

TSrRp = —(w; -m)°n (10)
Na Eg. (10), assumiremos que a vela mantém uma orientacdo fixa

perpendicular a linha do sol (u; || n), entdo o efeito da vela assume seu valor maximo

(u; - n) = 1. Nesse caso, 0 parametro de carregamento da vela pode ser escrito como:

*

0" = Lp/c2nug. Assim, considerando-se que a vela deve manter a orientagdo
perpendicular a linha do sol n = p/||p||, € a vela esté localizada a distancia do sol p =
||Ir - 7o ||, @ Presséo de Radiacédo Solar é dada pela Eq. (11) (TRESACO et al., 2016):

T'—T'O

Tsrp = BUE T (11)

r—rpll3

Como afirmado anteriormente, a perturbacédo devido a Pressdo de Radiacao
Solar depende fortemente do tamanho e massa da nave espacial e da altitude da
oOrbita; assim, vamos variar o coeficiente area-massa do satélite e sua altitude para
visualizar seu impacto na dindmica da vela.

O movimento da vela solar em torno de Mercurio sob seu efeito gravitacional e
perturbado pela atracdo gravitacional do Sol e pela Pressdo de Radiacdo Solar &

descrito pela Eq. (12):

T o oo _ _ T—TO T‘@
i =ty + i3 + fogp = VUy() — g (||r_r0||3 + ||r0”3) + ﬁl'l@—llr ol (12)

Agora, reescrevendo a Eq. (12) em funcdo dos elementos orbitais usando
equacdes conhecidas da Mecéanica Celeste e modelo de média. Depois de
manipulacdes algébricas obtemos as Egs. (13) até (18), que descrevem a nao
esfericidade do corpo central que sao escritas na forma (CARVALHO et al. 2016 e
TRESACO et al., 2018)
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(R,) = — iuwa]z nz((i:f)sf /’ZZD; (13)
(R),) = == uR¥J; enzseni:(eigegﬁssenzi); (14)
(Ry,) =%8R§4]4m n?(-175e? sin(i)* + 80sin(i)? - 70sin(i)* 180e?

sin(i)?+ 140 e? sin(i)* cos(g)? - 24e? - 120e? sin(i)? cos(g)? - 16) (15)
(Ry) =ER§4]5m n?(sin(i) e (672sin(i)? - 192 - 144e? sin(i)?- 224

e? sin(i)? cos(g)? - 504 sin(i)* - 441e? sin(i)* + 560e? sin(i)?

2 . N4 2\ i
+ 252 e* sin(i)* cos(g)?) sin(g)) (16)

(Ry,) n?(25200e*sin(i)*cos(g)? - 1280e? - 480

= 7096 \Ws (o2 + 1) V2at
e* + 5544e*sin(i)®cos(g)* - 19404e*sin(i)®cos(g)* - 256 - 13440e?sin(i)?

cos(g)? - 27720e?sin(i)®cos(g)? + 3696sin(i)® + 14553e*sin(i)® - 22050e*

sin(i)* - 50400e* sin(i)* + 20160e?sin(i)?- 6048sin(i)* + 40320e?

sin(i)*cos(g)? - 5040e*sin(i)*cos(g)* - 6720e?sin(i)?cos(g)?+ 32340e?sin(i)® + 2688

sin(i)? + 8400e*sin(i)?)) (17)

Agora, para representar o efeito devido a elipticidade equatorial (C22) do
planeta, o potencial é dado por (CARVALHO et al. 2016 e TRESACO et al. 2018)

n?sen?i cos(2nyt—2h)

3
(RC22> = ERIZVICZZ (1—62)3/2 (18)

em que n € o movimento médio do satélite em torno de Mercurio, nm € 0 movimento

meédio de Mercurio em torno do Sol e t é o tempo.
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Na tabela 2 sdo exibidos os valores dos coeficientes harmonicos esféricos
normalizados de Mercurio (CARBONE et al. 2020, MAZARICO et al. 2014, TRESACO
et al., 2018 e VERMA AND MARGOT, 2016).

Tabela 2 - Coeficientes harmdnicos de Mercurio normalizados
J2 2.25100 x 10
J3 4.71444 x 10
Ja 5.89291 x 10
Js -2.98686 x 10”7
Je -1.90218 x 10
C2 1.24973 x 10°

Para representar a Perturbac&do do Terceiro Corpo (Sol) o potencial de média

simples em Orbita eliptica e inclinada é dado pela Eg. (19) (CARVALHO et al. em

andamento):
255 21 7 2 A 2 . .2 .
RE‘A’!S::ﬁN (F e Me (cos(i M)—1) (cos(i}) — 1) cos(-3/ M+2g—2h
—2g M+2h M) + ]T? e Mez{cus(r‘ M) —1)2 (1 +cos{f}}2cos{31' M+2g+2h

1 _ , N _
+2g M—2h M) — 7 eM ¢ (1 +cos(i M))* (cos(i) — 1) cos(2g —2h+2g M

+2h M+1 M) — Il? e M & (cos(i M) —1 }2 (cos(i) — IJ2 cos{-I M+2g—2h

—2g M+2h M) — 111' e Mé (1+cos(i M))? (1 +cos(i)) cos(-I M+2g+2h

—2g M—2h M) — % e Mé (cos(i M) —1)* (1 +cos(i)) cos(I M+2g+2h



+2e M—2h M J+%¢ Me® (1 +cos(i M))? (1 +cos(i)) cos(-31 M+2g+2h

—2g M—2h M) —% (cos(i M) —1)°¢° [e_Mz— %) (1 +cos(i)) cos(2g+2h

+2g M—2h M+2£M]+ie Mé (1 +cos(i M)) [cm{:}—l} cos(2g—2h

+2g M+2h M+31M) —% (e_M‘—?) (1 +cos(i_ M))>

+cos(i)) cos(2g +2h—2g M—2h M—21 M) — 15—? (cos(i M) —1)2 (cos(i)

—1)%e [e_ME — %] cos(2g—2h—2g M+2h M—21 M) — % (cos(i)

—1)%é [e_ME— 5) (1 +cos(i M)) cos(2g—2h+2g M+2h M+21 M)

5

+ % e M [[cos(r‘}z +1) cos(i M)*+2sin(i) sin(i M)* +cos(i)> — %] (ez
A

182

T e_Mz ((cos(f}z—l) cn:ss{.-'_M}i+23in{:‘}2sin(.‘_M]2

2
+ 3 ]cosﬁzi_MJ

-f—cns(f}2 —1) cos(2g+21 M) +26 ( (cm{r — I) cosi i MJ +2 sin(szsin{f_M}z
—cos(i)* +1) e M cos(-41 M—2g M+2g) + % ¢ ((cos(i)* —1) cosli M)?
+ 2 sin( ] sin{i My? cos[i)2+l}e_Mcos( JIM 2g M+2g)

+ % (12 (cos(i)> + 1) cos(i M)* + 24 sin(i)*sin(i M)* —12cos(i)* —12) e M [ez

+2 ] cos(! M+2g M) —— (12 (cos(i)> + 1) cos(i M)+ 24 sin(i) sin(i M)>

1
3 5

—12 u;:os(:'}2 —12) e_Mz (ez + %) cos{4! M+2g M) — 8]_5 (84 (cos{i}z

+1) cos(i M)* + 168 sin(i)” sin(i M)> —84 cos(i)> —84) e M [82 + %) cos(31 M
)
+2g M) +2¢ ((cos(i)> —1) cos(i M)*+2sin(i)*sin(i M)>—cos(i)’

+1) e M cos(4] M+2g M+2g) —% e M ((cos(i)’ —1) cos(i M)>

+2sin(i)sin(i_ M)* +cos(i)* — 1) cos(2g —2 | M) — ig 2[e_M2

— % ] ((cos(i)? =1) cos(i M)*+2sin(i)sin(i M)2—cos(i)>+1) cos(2g M+2g

38
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5 ) ((cos(i)> = 1) cos(i M)* + 2 sin(i)? sin(i M)

A

L20 M) — [ M+ i

+cos(i)* —1) cos(2 g) +% [12 e_Mg—%J ((cos(i)>+1) cos(i M)*

+2sin(i)? sin(i M)* —cos(i)>—1) [e +2 ] cos(2g M+21 M)

3

- 12—? ( {co% J —1 ) cus{s’_M}z -+ 2 s;in(i'}2 sin{i_ M) 2 cv::-st_i'}2 +1 ) e Mcosi-I M

—2g M+2g) —% e M (coa I] - 1} cos(i M) +2sin[)f}zsin(r’_ﬂfi’)2+-::ans[;:')2

—1) cos(-I M+2g)+ i—j ¢* ((cos(i)* — 1) cos(i M) +2sin(i)*sin(i M)*

—cos(i)*+1) e Mcos(3/ M4+2g M+2g) — % & [rf_Mz — % ] ((cos(i)?

—1) cos(i M)2+2sin(i)?sin(i M)> —cos(i)>+1) cos(-2g M+2g—21 M)

—% de M{(cos(r’}z—]} cns(f_M}2+23in|[:'}2sin|[f_M]2+c051[."}2—1] cos(i M

+2g) —% e ((cm{r —1) cos(i M) +2Sin(f]zsin{f_ﬂff}z—COSU)E

+1) e Mcos(I M+2g M+2g) + % (72 (cos(i)* +1) cos(i M)*

+ 144 sin(i)2 sin(i_M)*+72 cos(i)? — 120) (ez + %] (e_Mcos{I_M} + % e M

+ J +e M* e (cos(i M) — 1) (cos(i) — 1) cos(-4] M+2g—2h—2g M

1
3
L2k M) +e M*&* (1 +cosli M))* (1 +cosl(i) ) cos(-4] M+2g4+2h—2g M

—2h My +e M & (1 +cos(i_ M))? (cos(i) —1)cos(4] M+2g—2h+2g M

F2h M) +e M & (cos(i M) — 1) (1 +cos(i)) cos(4 ] M+2g+2h+2g M

_ 6 _ 2 (2
2h M)+ T (cos(i M) 1)? (cos(i) l]lt e M 5)(1-1—»::03(1]) Le

-0—%] cos(2g M—2h M+2h+21 M) +8_6,‘5 {cos(i M) —l)2 icos(i) —1)e M (1

+cos(i)) [e2+ i 6

—] cos(I M+2g M—=2h M+2h) =~ e M (cos(i M) —1) (1

+cos(it M)) (cos(i) —1}2cos[!_M+2g—2k+2h_M} —%e M {cos(i M)

39
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—1) (1l +cos(i M)) (1] +cus(i)}2cos[2g+2fr—2&_M+2:’_M)

— 1—9? e M* ¢ (cos(i M) —1) (1 +cos(i M)) (cos(i) — 1) cos(2g —2h+2h M

F20 M) — % (42 cos(i) —42) (1 +cos(i M))2e M (1 +cos(i)) (sﬁ

+%] cos(3/ M—2h+2g M+2h M)— % {6cos(i M) —06) (cos(i)

—1)% [e_M2+%] (1+4cos(i M))cos(2g—2h+2h M)+ # (6 cos(i)

f 2 2 . 2 . 2, 2
—6) Le_M —?J (1 +cos(i M)} (1+cos(i)) (e +?]c05{—2h +2g M

F2h M+21 M) — -2 e Mé (costi M) —1) (1 +cos(i M)) (1 +cos(i))? cos(2 g

17

+2h—2h M—1 M) —% (6 cos(i) —6) (1 +cos(i M))2e M> (1 +cos(i)) [ez

£1 cos(d I M—2h+2g M+2h M) — 2 e_Mzez (cos(i M) —1)1(1

+3,, 17

+cos(i M)) (cos(i) —1 }zcos(Zg—Z h+2h M—21 M) — % (cos(i M)
—1)% (cos(i) — 1) e M* (1 +cos(i)) [ez + %] cos(4] M+2g M—2h M+2h)

+ é (6 cos(i) —6) (1 +cos(i M))Ze M (1 +cos(i)) [e2+%] cos(! M—2h
4

+2g M+2h M) —# (6 cos(i M) —06) & [E_MZ-I- %J (1 +cos(i M)) (1

+cos(i) ) cos(2g+2h—2h M) — 1—6?, e Mé* (cosli M) —1) (1

+cos(i M)) (1 +cos(i))cos(2g+2h—2h M+1 M) — % (cos(i_ M)

—1]2 (cos(i) — 1) e M (1 +cosl(i)) [ez + %) cos(3 I M+2g M—2h M+2h)

— % e M* & (cos(i M) —1) (1 +cos(i M)) (1 +cos(i)) cos(2g+2h—2h M

—21 M) — li? e M (cos(i My —1) (1+cos(i M)) (cos(i) — 1) cos(-I M+2g

—2h+2h M) — 14—? e Msin(i) sin{i_M) ¢’ (cos(i M) —1) (1 +cos(i})cos(2g

+2e M—h M+h+1 M) — % e Msin(i) sin(i M) & (1 +cos(i M)) (cos(i)
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—1)cos({ M+2g+2g M—h+h M) +4e M sin(i) sin(i M) e (cos(i M)

—1) (cos(i) —1)cos(2g—2¢ M4+h M—h—41 M) +4e M sin(i) sin(i M) e (1
+cos(i M)) (cos(i) —1)cos(4!l M+2g+2g M—h+h M)

+4e M sin(i) sin(i M) e (cos(i M) —1) (1 +cos(i)) cos(4] M+2g+2g M

—h M+h) +4e M sin(i) sin(i_ M) & (1 +cos(i M)} (1 +cos(i)) cos(-4] M+2g

L 2_ A48
2g M—h M+h) + L24e_M 5 ]{1

+cos(i M) ) sin{i_ M) sin(i) cos(i) [ez + %J cos(2g M—h+h M+21 M)
2

— L (20 costi M) —20) & (e_Mz - =

17 ) sin(i M) sin{i) (1 +cos(i)) cos(2 g

F2g M—h M+h+21 M) — % (24 cos(i M)

—24) sin(i_M) e_MZ sin(i) cos(i) (ez + %] cos(4l M+2g M—h M+ h)

4

+ SL‘? (24 cos(i M) —24)sin{i M) e Msin(i) cos(i) (92 + %] cos(2g M—h M+ h

+1 M)+ é (144 ¢ M* +96) cos(i M) sin(i M) sin(i) cos(i) (e? + %] cos(-h M

+h)— 24 e Mcos(i M) sin(i) sin(i M) ¢ (1 +cos(i)) cos(2g—h M+h—1 M)

17

— % (168 + 168 cos(i M) ) sin(i M) e Msin(i) cos(i) [eg+ %) cos(3/ M+2g M

—h+h M) — % e Mcos(i M) sin(i) sin(i M) & (1 4+cos(i))cos({ M+2g—h M

) + L (24 cos(i M) —24) (e_Mz— %) sin(i_M) sin(i) cos(i) [ez

+ %] cos(2g M—h M+h+21 M) — ]i:f e Msin(i) sin{i M) é (1

+cosii M)) (1l +4cos(i)jcos(Zg—2g M—h M+h—1 M)+ é (36 cos(i M)

—36) (cos(i) — 1) (1 +cos(i M})e M (1 +cosli)) (ez—l— %] cos(-2h M+2h

+1 M)+ %ﬁ cos(i M) sin(i M) e M*sin(i) cos(i) [ez + %] cos(—h M+ h
y r



21 M) — ?i 2 [ M + i ] cos(i M) sin{i M) sin{i) (1 +cos(i))cos(Zg—h M
A

+h)— 81_5 (168 cos(i M) —168) sin(i M) e Msin(i) cos(i) (el + %) cos(2g M

—h M+h+3] M) — == e Mcos(i M)sin(i)sin(i M) e (cos[s‘] —1ljcos(2g

1?

+h M—h—1 M) —14—?9 Msin(i) sin{i{ M}e {cos(i M) —1) (cos(i) —1)cos(2g

—2g M+h M—h—1 M)+ é (24 +24 cos(i M) ) sin(i M) e Msin(i) cos(i) (E‘z

+ %] cos(/ M+2g M—h+h M) — 11? (20 cos(i M) —20) (cos(i) —1) ez [c!._Mz

—%] sin(i M)sin(ijcos(2g—2g M+h M—h—21 M) —% (24

+ 24 cos(i M)) sin(i M) e M*sin(i) cos(i) (e'z + X ] cos(4! M+2g M—h+h M)

3

i (54 cos{i M) —354) (cos(i) —1) (1 +cosii M)) e_Mz {1 +cosii)) (ez

8
+£ cos(-2h M+2h—21 M) +— (36 cos(i M) —36) (cos(i) —1) (1

85

LFS)
S

+cosii M))e M (1 +cos(i)) (ez + ?W cos(-2h M+2h—1 M)
A

144
85

2

_|_

Tl

cos(i M) sin(i M) e Msin(i) cos(i) (ez + ] cos(—-I M —h M+ h)

(20 cos(i) —20) & [E_MJ‘— %] (1 +cos(i M) )sin(i M) sin(i) cos(2 g

_
17
+2e M—h+h M+2] M) — % e M sin(i) sin(i M) e 2 cos(i M) (cos(i)

—1ljcosi2g+h M—h+21 M)— %e M* sin(#) sin(i . M}e cos(i M) (1

+cos(i))cos(2g—h M+h+21 M) +%e M sin(i) sin{i M}e (cos(i M)

—1) (cos(i) —1l)cos(2g—2g M+ h M—h—31 M) —]— (24 cos(i)

—24) ¢ (e_Mz + % ] cos(i M) sin(i M) sin(i) cos(2g+h M—h)

+ % (54 cos(i M) —54) (cos(i) —1) (1 +cos{i M)) E_M2 (1 +cos(i)) [eg

+ %] cos(-2h M+2h+21 M)+ % cos(i M) sin(i M) e M"sin(i) cos(i) (ez
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+ %) costh—h M+21 M) +
3y

?2 e Msin(i)sin(i M) ) ef (1 + cos(i M} ) (cos(i)

—1)cosi3! M+2g4+2g M—bh+h M )+Fe’ Msinii) sin(i M) e (l

+cos(i M)) (1 +cos{i))cos(2g—2g M—h M+h—31 M)

—%e M sin (i) Ginﬁf'_M)ezcos{i_M) (cos(i) —l)cos(2g—h+h M—21 M)
36 .

_FE M sin{i) sin{i M) ¢t cos(i M) (1l +cos(i))cos(2g—h M+h—21 M)
24 L2 . .

— F e Mcos(i M)sin(i)sin(i M)ée (cos(i) —1)cos(2g+h M—h+1 M)

A} cos{-h M+h+1 M)

144 . .. o 2
+ —— cos(i M) sin{i M) e Msin(i) cos(7) Le + 3
A

85

+%eMsm{;sm{: M) & (cos(i M)y —1) (1 +cosii))ycos(2g+2g M—h M+h

+31 M)+ é {36 cos(i M) —236) (cosii) —Iy e M+ {1 +cos(i M)) (1

)
o

u-|m L [t

+ cos(f)) (gz+%WcoqL -2 h M+2m—%e [g_Mz
4

+cosii M))sin{i M)sin{i) (1 +cos(i))cos(2g—2g M—h M+h—21 M})
(19)
Além dos coeficientes harmoénicos do potencial gravitacional de Mercurio e da
perturbacdo gravitacional do Sol, o modelo médio também inclui a Pressdo de

Radiacao Solar (PRS) (CARVALHO et al. em andamento) escrito da seguinte forma:
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) I S _20 N AL — 2_ 2
PRS: o4 {e_M'z - I}z (A Be[ >7 {cos(d) — 1) (cos{i_M) —1) [:*_M 3 ]-:05[
IM+g—h—g M+h M) —% (e M —%J (1 +cos(i_M)) (1 +cosii)) cos(

I M+g+h—g M—h M + E_Mz {cos(i M) — 1) (cos({) — 1) cos[ -3/ M+g

—h—g M+ M) +e_M1 (1 +cos(i)) (1 +eos(i M) )cos[-3I M+g+h—g M

—h M)+ %E_M{M(E_M} = 1) (cos(i) = Vcosl -2l M+ g—h—g M+ h M)
+ ;—‘_‘: e M1 +eos(i}) (1 +cos(i_ M))cos{ -2/ M+g+h—g M—h M)

_z_l?*? M (1 +cosli M)) (cos(i) — 1) cos(—I M+g—h+g M+h M)

- % e'_Mz (cos(i M) —1) (1 +cos(i))cos( - M+g M—h M+g+h)

+ %&_Mz (cosli_ M) — 1) (eos(i) — lecosl! M+eg—h—g M+h M)

1
27

— 2% M (1 +cos(i_M) ) (eos(i) — 1) cos(2L_M+g — h+g_M+h_M)

[ f_f_ﬂ-:fj{] Foosii)) (1 +cos{i M))cos(l M+ gt h—g M-—h M)

- ;—? e Mcos(i M) — 1) (1 +cos(i))cosi2i M4+g M—h M+g+h) —e M (I

+oeos(i M)) (cos(i) = 1)cos(3! M+pg—h+g M+h M) — E'_Mz (cos(i M)

— 1) {1 +eos{i}jcos(3! M+eg M—b M+o+h)+ % (cos(i] — 1) [&_Mz

%] (14 cos(i M)Jcos[{ M+g—h+g M+h M)+ % [cas(i M)
2 . 20 2
—1) e M - S| (1 +cosli)) cos(i M +g M—h M+g+h) +2|| -5 eM

8 6
+ 2_‘."] cos(-I M—g M+g) +cos(-31 M—g M+g)e M + ET] cos( -2/ M

—gM+tgle M— 2—1,? E_M?‘ cos{ I M+g M+ g)+ L E_M’z cos{{ M—g M+g

27
—%e Meos(2{ M+g M+2) —¢ MEI:DSI[EIM+;3 M+gl+cos(l M+g M
20 BNy 5
Fg) [ 37 E_M'z 77 }Jmn{z]sm{i_ﬁ’f]]aN ]

(20)
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2.5. Software Maple

Em Matias e Alencar (2011) o Software Maple é descrito como um sistema
algébrico computacional comercial. Constitui um ambiente informéatico para a
computacao de expressodes algébricas, simbdlicas (pode-se usar essa capacidade
simbdlica para obter-se solucdes analiticas exatas para muitos problemas
matematicos como diferenciacdo, integracdo etc.), permitindo o desenho de
graficos a duas ou a trés dimensoes.

Desde 1988, o Maple tem sido desenvolvido e comercializado pela
Maplesoft, uma companhia canadense também baseada em Waterloo, Ontario.

A versao do Maple utilizada para fazer as simula¢cfes neste trabalho é a

versdo Maple 18, desenvolvida em margo de 2014.
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3. METODOLOGIA

Neste trabalho, é analisado o conceito de vela solar, os efeitos sobre uma vela
solar em torno de Mercurio, com destaque para a Pressédo de Radiacdo Solar (R2pgs)
que é a perturbacdo que mais afeta a dindmica da vela. Considera-se a néo
homogeneidade do potencial do corpo central, incluindo os termos secundarios do
campo gravitacional de Mercuario, como o termo J»> (achatamento nos polos) até Js
representado por (zgzz R,n) e 0 harmoénico zonal Cz> (achatamento no equador)
representado por <Rczz)' Destacando que os termos J2 e C22 sdo da mesma magnitude
(TRESACO et al., 2018). Também é levado em conta a atragdo gravitacional do Sol
no modelo de média simples (R2ys). As integracdes numéricas sao realizadas através
do Software Maple.

O potencial perturbador, considerado neste trabalho, pode ser escrito na forma:

R=(X5-2Rm) +(Re,,) + (R2ys) + (R2pgs) (21)

O potencial perturbador, dado pelo Eq. (21), € substituido nas Equactes
Planetarias de Lagrange, um sistema de equacfes diferenciais ndo lineares, para
analisarmos as influéncias causadas pelas perturbacfes consideradas na dinamica
da Vela Solar. Esse sistema de equac0des diferenciais € dado por:

de —J1-e29R , 1-e? 0R

= — 22
dt na’e 0g mnaZedM (22)
dg _V1-e?0R cosi OR (23)
dt - naze ode na2v1—e?seni di
dh 1 OR
- = - (24)
dt  na?y1-e?’seni 0t
di -1 OR cosi OR
— = + (25)

dt  na?y1-e’seni dh  na?2y1-e?senidg

O sistema de equacdes diferenciais nao lineares dados pelas Egs. (22), (23),
(24) e (25) séo integradas numericamente utilizando o método de integragdo numérica

do software Maple, “Fehlberg fourthfifth order Runge-Kutta method with degree four”.
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4. RESULTADOS E DISCUSSAO

Para integrar o sistema de equacodes diferenciais, Egs. (22) a (25), usamos 0s
dados orbitais da missédo BepiColombo, a saber, a Mercury Magnetospheric Orbiter
(MMO). As Figuras de 13 a 33 representam os graficos da excentricidade (e) x tempo
(t), argumento do pericentro (g) x tempo (t), excentricidade (e) x argumento do
pericentro (g) e 0 comportamento no tempo da posi¢cao do pericentro (r_p) x tempo (t)
para investigar o comportamento orbital do veiculo espacial.

4.1. Aplicagdes em orbitas de alta altitude

Na Figura 13, considerou-se as seguintes condi¢des iniciais: a = 8640 km e =
0.67129, g = 270°, h = 90°, i = 90° e o tempo de integracdo de 10 anos. Potencial

perturbador: J> + J3 + Ja + J5 + Jg + Coo.

0.67128 1 0.67128 1
0.67126 0.67126 1
0.67124 4 0.67124
0.671224 0.671224
€ 0.67120 € 0.67120
0.67118 1 0.67118 1
0.67116 - 0.67116 1
0.67114 0.67114 1
0.671121 0.671121
0 2 H 6 8 10 356 258 260 262 264 266 268

(anos) g(deg)

I— e= 0.67129] —

(a) (b)

Figura 13 - excentricidade (e) x tempo (t) (a) e excentricidade (e) x argumento do

pericentro (g) (b).
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Na Figura 14, considerou-se as seguintes condi¢des iniciais: a = 8640 km e =
0.67129, g = 270°, h = 90°, i = 90° e o tempo de integracdo de 10 anos. Potencial
perturbador: J2 + J3 + Js + Js + Jg + C22 + R2us.

0.90 1 0.90

0.85 0.85

0 2 - 6 S 10 240 250 260 280 290 300

(o9 lées
e=0.67129] [— ex¢
(@) (b)

Figura 14 - excentricidade (e) x tempo (t) (a) e excentricidade (e) x argumento do

pericentro (g) (b).

A Figura 13 mostra que levando em conta apenas a nao esfericidade de
Mercurio, para uma Orbita de alta altitude, a excentricidade apresenta uma pequena
variacdo, mas comparando com a Figura 14, em que € incluindo o potencial devido ao
terceiro corpo (Sol), a orbita € mais instavel, ou seja, a excentricidade e argumento do
pericentro estdo variando bastante ao longo do tempo.

Na Figura 15, utilizou-se 0os mesmos parametros da Figura 14, porém, 0s

graficos sdo do comportamento no tempo da posicdo do pericentro (r_p) x tempo (t).
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Figura 15 - Comportamento no tempo da posi¢cao do pericentro (r_p) x tempo (t).

A Figura 15, mostra que a excentricidade com valor inicial de 0,1 € a Unica que
nao ultrapassa o raio médio de Mercurio durante 10 anos. Isto significa que para
obtermos uma Orbita com menor variacdo desses parametros orbitais, a Orbita deve
ser menos excéntrica. Note que a condicdo inicial usada nas Figuras 13 e 14,
e=0,67129, é a d6rbita que apresenta o menor tempo de vida, ou seja, € a que o satélite
colide com a superficie de Mercurio mais rapidamente, em menos de 2 anos.

Na Figura 16, considerou-se as mesmas seguintes condicdes iniciais das
Figuras 13 e 14. Mas, agora incluindo a pressdo de radiacdo solar. Potencial

perturbador: J2 + J3 + Ja + J5 + Jg + C22 + R2us + R2prs.
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0.90 4 0.90
0.85 1 0.85
: 0.80 - y 0.80
0.75 0.75
0.70 0.70
0 2 -; é é 1'0 210 2%0 2:50 210 2'80 1&0 360
#(anos) g(de
[—e=0.67129
(a) (b)

Figura 16 - Excentricidade (e) x tempo (t) (a) e excentricidade (e) x argumento do
pericentro (g) (b), o valor de 8 = 0,0001 e o valor de area/massa, utilizando a Eq. (7)
(A/m = 9,746588694x10).

Comparando as Figuras 14 e 16, temos que incluindo a presséo de radiacao
solar com 8 =0,0001, a érbita praticamente ndo mudou, houve apenas uma pequena
variacao nos elementos orbitais (excentricidade e argumento do pericentro) ao longo
do tempo. Na Figura 17, considerou-se as mesmas seguintes condi¢des iniciais da

Figura 16. Potencial perturbador: J2> + J3 + Ja + J5 + Je + C22 + R2us + R2pgs.

5000+

r_p(lam) 30007 /

2000 4 \
1000 \

0 2 H 6 $ 10 0 2 H 6 $ 10
f(anos) t(2nos)
—e=0.1 —e=0.2 e=0.3 —e=04 e=0.5 e=0.67129
—— Raio Médio —— Raio Médio
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50004
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30004
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(@) (b)

Figura 17 - Comportamento no tempo da posi¢cao do pericentro (r_p) x tempo (t). B8 =
0,0001 e A/m =9,746588694x10°.

Nas Figuras 18 e 19, considerou-se as mesmas condigdes iniciais € 0 mesmo

potencial perturbador, mas agora com 8 = 0,001.

0.90 1 0.904
1
0.85 0.85 1
0.80 1 0.80
0 0.75
0.70 0.70
o,ssj 0.651
0 2 4 6 8 10 240 250 260 270 280 290 300
#(anos) g(deg
e= 0.67129| —exg
(@) (b)

Figura 18 - Excentricidade (e) x tempo (t) (a) e excentricidade (e) x argumento do
pericentro (g) (b). B =0,001 e A/m = 9,746588694x10>.

A Figura 18 mostra uma ligeira diferenca no comportamento da o6rbita em
relacéo a Figura 16, mas em ambos 0s casos a excentricidade cresce bastante. Com
o0 aumento do valor do parametro beta (em relacdo a Figura 16) os elementos orbitais
excentricidade e argumento do pericentro apresentam uma oscilacdo, mas nao

reduziu o crescimento da excentricidade.
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Figura 19 - Comportamento no tempo da posi¢cao do pericentro (r_p) x tempo (t). 8 =
0,001 e A/m = 9,746588694x10°.

A Figura 19 também mostra que com o aumento do valor de 8 a excentricidade
oscila durante o tempo, mas o comportamento é basicamente o mesmo da Figura 17.

Nas Figuras 20 e 21, considerou-se as mesmas condicdes iniciais € 0 mesmo
potencial perturbador das Figuras 16 e 18, mas agora com um coeficiente maior, 8 =
0,01.



53

0.9

0.8+

0.6

0.51

044

0 2 s 6 g 10
t(anos)

e=0.67129|
Figura 20 - Excentricidade (e) x tempo (t). 8 = 0,01 e A/m = 9,746588694x104.

A Figura 20, apenas modificando o valor de beta em relacéo a Figura 18 (de
0,001 para 0,01), mostra um grande aumento da variacdo da excentricidade em um
curto periodo de tempo, ou seja, com esse valor do parametro 8 = 0,01 a orbita muito

excéntrica é fortemente perturbada.

soool

7000_”‘ | 1'lp

TN 6wo_|||u“ﬂ\\qw

-~ O .u nl,. i
| | 30001 |||||| ~|| | dl ||"

2000 || II|'|||,| I
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T ' -MII“

0 2 H 6 8 10 0 2 H 6 10
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—e=0.1 e=0.2 e=0.3 —e=04 e=0.5 e=0.6
— Raio Médio Raio Médio

(@) (b)

Figura 21 - Comportamento no tempo da posi¢éo do pericentro (r_p) x tempo (t). 8 =
0,01 e A/m = 9,746588694x10.
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A Figura 21 mostra que para maiores valores da excentricidade o satélite colide
rapidamente com o planeta, mas agora, além da excentricidade 0,1, a excentricidade
0,2 também néo colide com a superficie de Mercurio como podemos ver na Figura 21

(a).

0.6 0.6

0.3 0.3

0-1‘ T T T T 1 Ol-‘ T T T T 1
0 2 H § 8 10 220 230 240 250 260 270

t(anos) g(deg)
—c=0.1 —exg
(a) (b)

Figura 22 - Excentricidade (e) x tempo (t) (a) e excentricidade (e) x Argumento do
Pericentro (g) (b). 8 = 0,0001 e A/m = 9,746588694x10°,

A Figura 22 mostra que, alterando o valor da excentricidade inicial (de 0,67129
para 0,1), a excentricidade que permite que o satélite permaneca por mais tempo em
oOrbita (ver Figura 15), o comportamento da O6rbita tem um baixo crescimento da
excentricidade durante os 4 primeiros anos. Por fim, para Orbitas de alta altitude a vela
solar ndo contribuiu para reducéo da excentricidade e o comportamento no tempo da
posicdo do pericentro. O que contribuiu para aumentar o tempo de vida do satélite
artificial € o valor inicial da excentricidade, neste caso, para e=0,1 e 0,2 sédo os dois
valores que permitiram uma érbita com maior tempo de vida. Maiores valores da taxa

A/m menor o tempo de vida do satélite artificial.
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4.2. Aplicagoes em érbitas de baixa altitude

Nesta secao, é considerado o caso de Orbitas de baixa altitude, em que a
perturbacdo dominante € a ndo esfericidade de Mercurio. Na Figura 23, considerou-
se as seguintes condig¢des iniciais: a = 3200 km, g = 270°, h =90°, i = 90° e 0 tempo
de integracao de 50 anos. Potencial perturbador: J2 + J3 + J4 + Js + Je + Co2o.

0.08 -

0.07 4

0.05

0.04 4

250 260 270 250 200
g(deg)
—e=0,04—e=0.05—¢=0.06
——¢e=0.07 e=0.08

Figura 23 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (Q).

A Figura 23 mostra que considerando apenas a nao esfericidade de Mercurio a
orbita com e = 0,06 é a 6rbita que possui a menor variagdo dos elementos orbitais,
gue esta librando em torno do ponto de equilibrio com menor amplitude, o que
chamamos de orbita quase congelada (Ver Carvalho et al., 2010).

Na Figura 24, considerou-se as seguintes condicdes iniciais: a = 2700 km, g =
270°, h =90°, i=90° e o tempo de integracéo de 50 anos. Potencial perturbador: J2 +

J3+Js+J5+ Js+ Co2+ R2ums.
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Figura 24 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (Q).

A Figura 24 mostra que, para diferentes valores de excentricidade utilizando
um semieixo maior de 2700 km, as Orbitas estdo librando em torno do ponto de
equilibrio com diferentes amplitudes e a érbita com menor variacdo é com o valor
inicial da excentricidade de 0,06. Mas por causa da inclusdo da perturbacao do Sol,
aumentou a amplitude de variacdo dos elementos orbitais. Na Figura 25, modificou-

se apenas o0 semieixo maior (a = 3200 km) em relagcéo a Figura 24.

0.08 4

0.06- / \
!
€ 0.054
0.04 \\\
- b

0.03 1

230 240 250 260 270 280 290 300 310

g(deg
—e=0.04——¢e=0.05——¢=0.06
—¢=0.07 e=0.08

Figura 25 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g).
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A Figura 25 mostra que, diferentemente da Figura 24, com o aumento do
semieixo maior de 2700 km para 3200 km, a Orbita que menos variou, como podemos
ver na Figura 25, é com excentricidade e=0,05. Que € o tipo de trajetdria quase
congelada (ver, por exemplo, CARVALHO ET AL., 2010).

Na Figura 26, considerou-se as seguintes condic¢des iniciais: a = 3300 km, g =
270°, h=90° i=90° e o tempo de integracéo de 50 anos. Potencial perturbador: J> +
Jz+Js+Js+ Jsg+ Coo+ R2us.

0.08 1
0.07+ e
0.06

_ 005

0.03

0.02 4

3;0 llO 2%0 230 3;0 EéO 3§0 360 330
g(deg)

—e=0.04—¢e=0,05—¢e=0.06
——e=0.07 e=0.08

Figura 26 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (Q).

A Figura 26 mostra que, aumentando o valor do semieixo maior, a Orbita com
menor variagcdo da excentricidade (e=0,05) aumentou um pouco a amplitude de
variacdo em relacdo ao mostrado na Figura 25.

Na Figura 27, considerou-se as seguintes condicdes iniciais: a = 3400 km, g =
270°, h =90°,i=90° e o tempo de integracéo de 50 anos. Potencial perturbador: J2 +

J3+Js+J5+ Js+ Co2+ R2ums.
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Figura 27 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (Q).

A Figura 27 mostra que algumas Orbitas aumentaram a amplitude de variacao
em relacdo ao mostrado nas Figuras 25 e 26 quando aumentamos 0 semieixo maior
e mesmo assim, a excentricidade e = 0,05 continua sendo a o6rbita mais estavel. A
regido em torno de a=3200 km mostrou-se mais estavel, em que a Orbita apresenta
uma menor variacao.

Na Figura 28, considerou-se as seguintes condic¢des iniciais: a = 3500 km, g =
270°, h =90°, i=90° e o tempo de integracéo de 50 anos. Potencial perturbador: J> +

J3+Js+Js5+ Js+ Co2+ R2ums.
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Figura 28 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g).
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A Figura 28 mostra que para o semieixo maior de 3500 km, a excentricidade e
= 0,04 é a que possui a menor variacdo, mas no geral as amplitudes de variagdo séo
muito proximas da mostrada na Figura 27.

Na Figura 29, considerou-se as seguintes condic¢des iniciais: a = 3700 km, g =
270°, h=90° i=90° e o tempo de integracédo de 50 anos. Potencial perturbador: J> +

J3+Js4+J5+ Js+ Co2+ R2us.

-100 0 100 200 300
g(deg)
—e=0.04—¢e=0,05—2¢e=0.06

-e=0.07 e=0.08

Figura 29 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (Q).

A Figura 29 mostra que para o semieixo maior de 3700 km, a Orbita com
excentricidade e = 0,08 que antes librava em torno do ponto de equilibrio com grande
amplitude, agora esta oscilando, o argumento do pericentro esta precessionando para
este valor inicial da excentricidade. Note que a Orbita com e = 0,04 esta congelada, ou
seja, com menor amplitude de variacéo.

Nas Figuras 30 a 33 é incluido o efeito da pressao de radiacdo solar juntamente
com o valor de Beta (B) e a relacdo area/massa (A/m). Na Figura 30, considerou-se
as seguintes condic¢@es iniciais: a = 4000 km, e = 0,02, g = 270°, h=90°,i=90°e o
tempo de integracdo de 50 anos. Potencial perturbador: J2 + J3 + Ja + J5 + Jg+ C2 +
R2uvs + PRS.
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Figura 30 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g). 8 =0,0001 e A/m =
9,746588694x10°.

A Figura 30 mostra que a excentricidade e = 0,02 com um valor baixo de Beta
e pequena area/massa, a variacao da excentricidade é muito pequena (0,02 a 0,047)
sendo uma Orbita quase congelada, oOrbita ideal para o satélite se manter por mais
tempo em Orbita sem colidir com o planeta.

Na Figura 31, considerou-se as seguintes condic¢des iniciais: a = 4000 km, e =
0,07, g = 270° h = 90° i = 90° e o tempo de integracdo de 50 anos. Potencial
perturbador: J2 + J3 + Ja + J5 + Js + C22 + R2us + PRS.
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Figura 31 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g). 8= 0,0001 e A/m =
9,746588694x10°.

A Figura 31 mostra que, aumentando apenas o valor da excentricidade inicial
em relacdo a Figura 30, a orbita varia consideravelmente os seus elementos orbitais,
ndo sendo ideal para o satélite orbitar em torno de Mercurio.

Na Figura 32, alterando a excentricidade (e = 0,08), o valor de Beta (8 = 0,001)
e também a razédo area/massa (A/m = 9,746588694x10°) em relacéo a Figura 30.

0.10

Figura 32 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g). 8= 0,001 e A/m =
9,746588694x10°.
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A Figura 32 mostra que a variacdo dos elementos orbitais é alta ao longo do
tempo, portanto ndo possui condi¢des ideais para o satélite orbitar Mercurio. Neste
caso, 0 argumento do pericentro estd precessionando. Na Figura 33, apenas o
semieixo maior (a = 4600 km) foi alterado em relacéo a Figura 30.

n'u'l‘hh:l"?',".:'.’l

Figura 33 - Excentricidade (e) x argumento do pericentro (g). 8= 0,0001 e A/m =
9,746588694x10°.

A Figura 33 mostra a menor variacao entre os elementos orbitais ao longo do
tempo dentre todos os resultados mostrados nas Figuras de 30, 31 e 32, portanto, sao
as condic¢des iniciais onde se encontra uma Orbita quase congelada, ou seja, um maior
tempo de permanéncia em 6rbita do satélite. Esse resultado é melhor do que os
apresentados nas Figuras 25 e 29 por exemplo, pelo fato da excentricidade inicial ser

menor e por ter todas as perturbac¢des incluidas no potencial perturbador.
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5. CONCLUSOES

No presente trabalho, consideramos a dindmica de um satélite artificial em
torno do planeta Mercurio, levando em conta as principais perturbagfes orbitais, a
saber, a ndo esfericidade do planeta, a perturbagédo do terceiro corpo e a presséo de
radiacéo solar. Realizamos simula¢Bes numéricas usando o Software Maple, primeiro
considerando somente a perturbacao devido a distribuicdo ndo uniforme de massa do
planeta (J2 + Jz + J4 + J5 + Je + C22), logo em seguida implementando a perturbacao
do terceiro corpo e, por fim, incluimos a presséo de radiacdo solar. Considerando
somente a nao esfericidade de Mercurio, os elementos orbitais (excentricidade e
argumento do pericentro) se mantem estaveis ao longo do tempo. Com a incluséo da
perturbacao do terceiro corpo, as Orbitas de alta altitude mostraram alta variacdo nos
elementos orbitais ao longo do tempo.

Para orbitas com excentricidade maior que 0,1 o tempo de permanéncia em
oOrbita € menor que 10 anos (Figura 17). Mas para 6rbitas com excentricidade igual ou
menor do que 0,1 encontramos Orbitas com maior tempo de vida. Agora, para orbitas
de baixa altitude, os valores de excentricidade que contribuiram para manter a Orbita
com maior tempo de vida sdo e=0,04 (Figuras 28 e 29), e=0,05 (Figuras 25, 26 e 27)
e e=0,06 (Figura 24). Agora, incluindo a pressao de radiacdo solar, ou seja, com todas
as perturbacdes consideradas, é mostrado que o efeito da PRS amplificou o
crescimento da excentricidade para valores de beta maiores que 0,0001 (Figuras 18,
19 e 20) para oOrbitas de alta altitude e (Figura 32) para Orbitas de baixa altitude,
fazendo com que o satélite MMO colida rapidamente com o planeta Mercurio. Com
isso, das nossas analises, concluimos que, em geral, as Velas Solares néo
contribuiram para encontrar O6rbitas congeladas com grandes valores de A/m.
Notamos que com uma busca criteriosa € possivel encontrar regiées do espaco em
torno de Mercurio em que algumas condicdes iniciais especificas permitem obter uma
oOrbita quase congelada em torno de Mercurio.

Vale destacar que a pressao de radiacdo solar é a perturbacdo mais relevante
sobre uma vela solar e que pode ser usada para amplificar o crescimento da
excentricidade, o que é uma técnica eficaz para remover detritos espaciais, ver por

exemplo, Lima (2019). Com o aumento no valor da taxa A/m, a excentricidade (e) e o
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argumento do pericentro (g) libraram cada vez mais com maior amplitude em torno do
ponto de equilibrio, se tornando cada vez mais instaveis. As Velas Solares séo
importantes na exploracao espacial por diminuirem os custos nos combustiveis para
realizar correcBes de Orbitas e pela sustentabilidade utilizando a energia solar, uma
energia limpa e renovavel. Na continuidade deste trabalho, pretendemos explorar
mais o0 modelo de pressdo de radiagdo solar, tanto para satélites em Orbita de

Mercurio, mas também para estudos relacionados a mitigacao do lixo espacial.
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