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RESUMO

Neste trabalho propomos a utilizacao de nano-satélites, atuando como sondas, para
a exploragao de objetos distantes do Sistema Solar, como os TNO’s (sigla em inglés
para “Trans-Neptunian objects”) Plutao e Haumea. Encontramos solugoes 6timas
para captura gravitacional de sondas por estes corpos, levando em consideracao as
perturbagdes orbitais do Sol, do potencial gravitacional destes corpos (e do potencial
gravitacional de Caronte, no caso de Plutao). Para tanto, calculamos os valores dos
coeficientes do potencial gravitacional de Haumea até grau e ordem quatro. Também
consideramos a perturbagdo das luas que orbitam estes corpos (Hi’iaka e Namaka
para Haumea; Caronte, Styx, Nix, Kerberos e Hydra para Plutao). Tais capturas
ocorrem com economia de energia, ja que os corpos sao capturados com energia de
dois corpos menor que zero. Mostramos quais perturbadores sao mais importantes
para cada sistema, para determinados valores de raio do peridpside, através do mé-
todo da integral da aceleracao causada pelos perturbadores. Com o cruzamento dos
resultados obtidos no estudo da captura gravitacional e no estudo da influéncia dos
perturbadores, encontramos condigoes iniciais que levam & captura com economia de
energia e estes corpos capturados permanecem em torno do sistema por um tempo
minimo de cinco anos. E possivel também, através do método utilizado, encontrar
condicoes iniciais que levam a possiveis colisoes entre as sondas e corpos dos sistemas
estudados.

Palavras-chave: Astrodindmica. Missoes espaciais. Captura gravitacional. Manuten-
¢ao orbital. Perturbagoes orbitais. Manobras orbitais.
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STUDY OF GRAVITATIONAL CAPTURE AND ORBITAL
MAINTENANCE COSTS IN NON-KEPLERTIAN DYNAMICS

ABSTRACT

We propose the use of nano-satellites, acting as probes for the exploration of distant
objects in the solar system, like the TNO’s (short for “Trans-Neptunian object”)
Pluto and Haumea. We find optimal solutions to gravitational capture of the probes
for these bodies, taking into account the orbital perturbations of the sun, the gravita-
tional potential of these bodies (and the gravitational potential of Charon, in the case
of Pluto). Therefore, we calculate the values of the coefficients of the gravitational
potential of Haumea to degree and order four. We also consider the perturbation
of the moons which orbit these systems (Hi'iaka and Namaka for Haumea; Charon,
Styx, Nix, Kerberos, and Hydra for Pluto). These captures occur with energy sav-
ing, since the bodies are captured with two-body energies less than zero. We show
which disturbers are more important for the system for certain periapsis radius val-
ues by the method of the integral of the accelerations caused by the disturbers. By
the comparison of the results obtained from the gravitational capture study and the
study on the influences of the disturbers, we found initial conditions that lead to the
capture with energy saving and these probes remain trapped around the system for
a minimum of five years. It is also possible, using the same method, to find initial
conditions leading to possible collisions between the the probes and the bodies of
the systems studied.

Keywords: Astrodynamics. Space Missions. Gravitational Capture. Orbital Mainte-
nance. Orbital Perturbation. Orbital Maneuvers.
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1 INTRODUCAO

Objetos transnetunianos (TNO’s, sigla em inglés para “Trans-Neptunian objects”)
sdo corpos que orbitam o Sol e possuem Orbitas com valor do semi-eixo maior acima
do semi-eixo maior de Netuno. A descoberta de TNO’s com massas da ordem de
grandeza da massa de Plutao levou a Unido Astronémica Internacional, em 2006,
a definir novas regras para classificagdo planetdria. Segundo esta classificagao (IAU,
2006), um planeta anao é um corpo celeste que orbita o Sol, possui gravidade sufici-
ente para ter forma arredondada, nao limpou a vizinhanca em torno de sua 6rbita e
nao é um satélite. Plutao, entdo, passou a ser classificado como planeta ando. Adi-
cionalmente, planetas andes que possuem gelo em sua superficie, sdo informalmente

chamados de planetas andes gelados.

O aperfeicoamento das técnicas observacionais causou um grande aumento na des-
coberta de planetas anoes no Sistema Solar na ultima década. O crescimento da
populacao relativa destes objetos abre uma janela de oportunidade para o estudo da
planetologia comparada. Entretanto, para que este estudo seja realizado, devem ser
enviadas sondas que permanecam longos periodos de tempo em Orbita dos planetas
andes gelados, pois tais objetos sofrem variagoes sazonais em sua superficie (GRUNDY
et al., 2009), ou seja, uma tUnica passagem pelo sistema poderia ndo captar varia-
¢oes na superficie destes objetos, como sublimagao ou condensagdo da superficie
gelada, fendmenos estes que poderiam ocorrer conforme os objetos se aproximam ou

se afastam do Sol.

A sonda “New Horizons”, lancada em 19 de janeiro de 2006, é a primeira mis-
sao a objetos transnetunianos, planejada para fazer o reconhecimento do sistema
Plutao-Caronte. Entretanto, esta nao coletara detalhes sobre as variagoes sazonais
da superficie de Plutao, pois fard apenas uma passagem pelo astro e suas luas, e nao
orbitara o objeto. Evidentemente, o papel da “New Horizons” na exploracao espacial
é muito importante. Segundo Young et al. (2008), a observacao de Plutao estenderia
o conhecimento a respeito de diversos outros corpos, como objetos formados a partir
de impactos gigantes (tal como a Lua, considerando que esta se formou desta forma)
e outros objetos formados no sistema solar externo (como cometas e planetas anoes
gelados). A época do lancamento da “New Horizons”, eram conhecidos, além de Ca-
ronte, apenas mais duas luas de Plutdo, Nix e Hydra (WEAVER et al., 2005; WEAVER
et al., 2006), cujas massas e érbitas foram bem determinadas somente dois anos mais
tarde (THOLEN et al., 2008). Entre 2011 e 2012 foram descobertas mais duas luas,
Styx e Kerberos (SHOWALTER et al., 2011; SHOWALTER et al., 2012), enriquecendo



ainda mais o cenario que a “New Horizons” encontrara em meados de 2015, época

em que chegard ao sistema.

O sistema Plutao-Caronte ainda apresenta caracteristicas dindmicas muito interes-
santes, como a dupla ressonancia spin-6rbita entre Caronte e Plutdo (DOBROWOLS-
KIS et al., 1997), ou seja, o periodo de rotagdo de Plutdo é igual ao periodo de
translacao de Caronte ao redor de Plutao, além deste também ser igual ao periodo
de rotagdo de Caronte. As demais luas de Plutao também tém periodos orbitais
quase comensuraveis com o periodo orbital de Caronte (ressonancias de movimento
médio), sendo 1 : 3.16, 1 : 3.90, 1 : 5.00 e 1 : 5.98 as razdes entre o periodo orbital

de Caronte e os periodos orbitais de Styx, Nix, Kerberos e Hydra, respectivamente.

Apos a passagem pelo sistema Plutao-Caronte, a “New Horizons” ainda nao possui

destino definido, mas podera estudar outros TNO’s além da orbita de Plutao.

Ja a missao “Dawn” (RUSSEL et al., 2005; RAYMAN et al., 2006), langada em setembro
de 2007 com o objetivo de estudar o asterdide Vesta e o planeta anao Ceres, chegou
ao seu primeiro corpo alvo (Vesta) em julho de 2011, apds manobra assistida por
gravidade (“swing-by”) com Marte. Permaneceu em torno deste asterdide por um

ano, para entao seguir viagem em direcdo a Ceres, onde deve chegar em fevereiro de
2015.

Inspirados pelas missoes “Dawn” e “New Horizons”, exploraremos no presente tra-
balho etapas importantes para missoes espaciais, como a captura gravitacional de
sondas pelo corpo alvo e os custos de manutencao orbital destas sondas em torno
dos objetos. Escolhemos como corpos alvo o Planeta anao gelado Haumea e o pro-
prio Plutao, considerando em nosso modelo as novas luas descobertas. Nao temos,
entretanto, a pretencao de planejar uma missao completa a estes corpos, ja que nao
contemplaremos neste trabalho as etapas do planejamento de missoes que envolvem
o estudo das caracteristicas do sistema de propulsao, das fontes de energia e a pro-
pria massa da sonda, parametros que influenciam diretamente no tempo de chegada
da sonda ao objeto (PONCY et al., 2011).

O planeta anao gelado Haumea (que tem por antiga denominagdo 2003EL61) é
um dos objetos transnetunianos mais intrigantes. Descoberto pela equipe de Mike
Brown (BROWN et al., 2005) e pela equipe de J. L. Ortiz (McKEE, 2005), Haumea ¢é
um elipsoide triaxial, que possui curto periodo de rotagao (3,9155 horas) e é orbitado
por duas luas, Hi’'iaka e Namaka (RAGOZZINE; BROWN, 2009). Com caracteristicas

espectrais tinicas, Haumea tem densidade entre 2,6 g/cm?® e 3,3 g/cm?, o que im-



plica em baixa fracdo de gelo (RAGOZZINE; BROWN, 2009; DUMAS et al., 2011), e
pode ser “pai” de uma familia colisional que inclui suas duas luas. Varios trabalhos

com simulagoes desta familia colisional foram publicados nos ltimos anos, como o
trabalho de Volk e Malhotra (2012).

Por suas singularidades, Haumea foi considerado pela comunidade cientifica, em
carta branca sobre a explora¢do de planetas andes gelados (GRUNDY et al., 2009),
como um alvo prioritario na exploragao de objetos transnetunianos. Ademais, o
estudo da superficie de Haumea pode fornecer informacoes titeis sobre este particular
grupo de TNO’s e sobre a histéria do Sistema Solar externo (PINILLA-ALONSO et
al.,, 2009). Além disso, embora Haumea tenha massa da mesma ordem de grandeza
que Plutao, este sistema possui uma dinamica completamente diferente do sistema
Plutao-Caronte, por causa do nimero de satélites e, principalmente, por causa da

forma de Haumea.

Um dos maiores desafios técnicos de planejar uma missao que orbite um TNO reside
no fato de que uma sonda que sai da Terra, ap6s um razoavel tempo de voo (em torno
de 15 anos), chega ao TNO com uma velocidade tal que impossibilitaria manobras
de captura, devido ao gasto de combustivel para gerar as manobras necessarias para

completar a captura (PONCY et al., 2011).

A fim de saber qual o valor da velocidade de aproximacao de uma espaconave em
Haumea e qual seria o tempo de voo durante a transferéncia entre a Terra e Hau-
mea, utilizamos o modelo de “patched conics” (CURTIS, 2010; SUKHANOV, 2010)
para calcular trajetérias Terra-Haumea, passando por Saturno e/ou Jupiter, além
de verificar possiveis asteroides que poderiam ser visitados durante o trajeto Terra-
Haumea. Encontramos, dentre os casos estudados, uma trajetéria 6tima com tempo
de voo de 12 anos, apés “swing-by” com Jupiter. Nesta trajetoria, uma sonda con-
vencional chega a Haumea com uma velocidade de aproximagao de 19,373 km/s.
Encontramos ainda 19 asteroides que poderiam ser visitados durante esta trajeto-

ria. Este estudo encontra-se no Capitulo 2.

Com esta velocidade, uma nave convencional nao poderia sofrer uma manobra de
inser¢ao no sistema (CURTIS, 2010). A fim de fornecer uma possivel solugao para
este problema em futuras missoes, propomos a utilizacdo de nano-satélites, que sao
satélites geralmente cubicos, com arestas de 10 cm, liberados de uma nave princi-
pal quando esta passar pelo sistema estudado (Haumea ou Plutao, em nosso caso).
Como a massa destas pequenas sondas seria bem menor em comparacao a massa de

uma nave usualmente utilizada em missdes convencionais, como a “New Horizons”,



o ato de liberacao das pequenas sondas pela nave principal poderia ser capaz de for-
necer energia suficiente para que estas fossem capturadas pelo sistema. Em outras
palavras, como o impulso que um propulsor aplica sobre a nave no ponto de inser¢ao
da érbita desejada é diretamente proporcional a massa da nave, as pequenas sondas
precisariam de um impulso muito menor, se comparado com as naves convencionais.
Se o sistema de liberacao das pequenas sondas fosse executado por molas, por exem-
plo, tais molas poderiam ser capazes de aplicar o impulso necessario para inserir as

pequenas sondas no sistema Haumea ou Plutao.

Um outro ponto a ser mencionado € o sistema de comunicacao entre as sondas e a
Terra. Como a capacidade de comunicac¢ao das pequenas sondas, por motivos 6bvios,
é reduzida, a sonda principal funcionaria como uma estacao de transmissao, fazendo
a ponte de comunicacao entre as pequenas sondas e a Terra, transmitindo os dados
colhidos. A nave principal, portanto, poderia carregar varias pequenas sondas, cada
uma com uma func¢ao diferente, que seriam liberadas como um enxame em torno do

corpo alvo, fazendo diversas medidas simultaneamente.

A captura gravitacional é compreendida como sendo um fendmeno onde uma parti-
cula (como as pequenas sondas propostas aqui) com massa desprezivel tem o valor
de sua energia de dois corpos, com relagdo a um primario, modificado de positivo
para negativo (VIEIRA-NETO; PRADO, 1995). Esta captura, no problema restrito de
trés corpos, é sempre temporaria e, depois de algum tempo, a energia da particula
se torna positiva novamente e a particula deixa a vizinhan¢a do primario (VIEIRA-
NETO; PRADO, 1995). Em nosso caso, consideraremos capturada uma sonda que
permaneca em torno do corpo alvo por cinco anos. Este tempo possibilita uma mar-
gem grande de seguranca para uma missao real a um dos TNO’s estudados, que
possivelmente duraria cerca de uma ano, a exemplo da missao “Dawn”. Além disso,
a possibilidade da aplicacao pratica deste fendomeno se da pelo fato de que, quando
a particula estd temporariamente capturada pelo primério, um impulso pode ser
aplicado a particula tornando a captura permanente. Isto possibilita economia de
combustivel quando se deseja transferir uma nave de um primério a outro, como
numa transferéncia da Terra a Lua. A aplicacao das técnicas da captura gravitaci-
onal em astrondutica inicia-se com Belbruno (1987), que estudou a inser¢ao de um

satélite artificial em torno da Lua, a partir de captura gravitacional.

Um episddio iconico envolvendo captura gravitacional e satélites artificiais foi o da
missao da espagonave Hitten (originalmente chamada de MUSES-A), no qual uma

outra espagonave, a Hagomoro (inicialmente chamada de MUSES-B), carregada pela



Hitten, que foi liberada na orbita da Lua, parou de enviar sinais poucos minutos
apos a liberagao. Entao, trajetorias de captura gravitacional foram usadas para
permitir que a Hiten entrasse na orbita lunar com baixo consumo de combustivel
(BELBRUNO; MILLER, 1990). A Agéncia Espacial Japonesa colocou este conceito em
pratica, o que garantiu o sucesso da missdao. Com este resultado positivo, cresceu
o numero de estudos na area de captura gravitacional (BELBRUNO; MILLER, 1990;
BELBRUNO, 1990; BELBRUNO; MILLER, 1993; BELBRUNO, 1994). O mecanismo de
captura é bem descrito por Yamakawa (1992), Yamakawa et al. (1992), Yamakawa
et al. (1993).

Historicamente, estudos sobre captura gravitacional permeiam a astronomia desde
o inicio do século XX, exemplos disso sao os estudos de See (1909a), See (1909b).
See mostrou, utilizando o modelo do Problema Restrito de Trés Corpos, que eram
possiveis capturas no Sistema Solar, ideia contraria ao pensamento cientifico da
época. A motivagao para estes estudos foi a descoberta de satélites com orbitas
consideravelmente excéntricas, inclinadas e com altos valores de semi-eixo maior. O
primeiro deles, Phoebe, foi descoberto em 1899 (PICKERING, 1899). Tais satélites,
um contraponto aos demais satélites conhecidos a época (6rbitas quase circulares,
equatoriais e proximas aos planetas), tinham por explicacdo mais plausivel de sua
existéncia a captura gravitacional. Entao, a questao era: como um pequeno corpo
do Sistema Solar, como um cometa ou um asteroide, orbitando o Sol, torna-se um
satélite estavel de um planeta (DVORAK, 1986)?

Com a melhoria dos métodos de observagao, cresceu o numero dos satélites excén-
tricos (hoje chamados de irregulares, em oposi¢ao aos demais, chamados regulares)
descobertos, e o estudo sobre captura gravitacional ganhou for¢ca. Numa primeira
tentativa de explicar o processo de captura, Hunter (1967a), Hunter (1967b), fez
integragoes numéricas, simulando particulas na vizinhanca de Jupiter, utilizando o
modelo do problema restrito de trés corpos eliptico tridimensional. Os primeiros 20
anos de estudos sobre captura, a partir do trabalho de Hunter, estao bem resumidos
no trabalho de Dvorak (1986).

Hoje sabemos que os satélites regulares se formaram a partir do disco de acrecao de
seus planetas (CANUP; WARD, 2002; CANUP; WARD, 2006) e o conceito de captura
continua a explicar de maneira satisfatoria a existéncia dos satélites irregulares. De
fato, capturas temporarias de corpos que passam por planetas sdo comuns (JEWITT;
HAGHIGHIPOUR, 2007), o caso mais famoso é o do cometa D/Shoemaker-Levi-9,

que colidiu com Jupiter em 1997. Entretanto, capturas permanentes de corpos que



possuiam orbitas heliocéntricas e passam a ter érbitas planetocéntricas estaveis re-
querem a acao de alguns processos nao conservativos, como arrasto gasoso (POLLACK
et al., 1979; JEWITT; HAGHIGHIPOUR, 2007), o que implica que os satélites irregula-
res teriam sido capturados enquanto os planetas ainda possuiam discos gasosos ao

seu redor.

Neste trabalho, seguimos o conceito de captura que leva em consideragao a mu-
danca de sinal da energia de dois corpos das sondas em rela¢ao ao corpo alvo. Como
Vieira-Neto e Prado (1995), estamos interessados em encontrar configuragoes nas
quais a perda de energia da sonda para o corpo alvo seja maximizada em um inter-
valo de tempo que garanta a viabilidade das missoes. Buscamos condicoes iniciais
que levam a escapes em integragoes retroativas no tempo que, consequentemente, em
integracoes no sentido convencional do tempo, levam a capturas. Utilizamos um mo-
delo de N corpos tridimensional considerando as perturbagoes dos satélites naturais
respectivos a cada sistema (sistema de Haumea e Plutdao) e do Sol. Consideramos
também as perturbacgoes devidas aos termos com coeficientes Jo e Jos do potencial
gravitacional de Plutao e Caronte, e dos termos com coeficientes Cog, Cao, Cyg, Cyo
e Cyy do potencial gravitacional de Haumea. Um estudo similar, usando o problema
planar, foi feito por Brasil et al. (2015), em um estudo sobre a captura gravitacional
de uma espagonave por Jupiter. Vieira-Neto e Winter (2001) conduziram um estudo
similar de captura gravitacional de satélites por Urano. No Capitulo 3 explicaremos

em detalhes o modelo utilizado em nosso estudo de captura gravitacional.

Por outro lado, a estabilidade destas pequenas sondas ao redor do corpo alvo deve
ser levada em consideragao na escolha das orbitas que poderiam ser uteis na captura
gravitacional. Neste sentido, medimos a variacao total da velocidade, sobre as sondas,
causada pelos perturbadores do sistema (mencionados anteriormente), através do
uso do método da integral das aceleragbes sobre o tempo (PRADO, 2013; PRADO,
2014). A vantagem deste método é que podemos medir a variagao total de velocidade
causada por um perturbador (como o Sol) sem desconsiderar outras perturbagoes.
Mostramos, para conjuntos de valores de condigoes iniciais, como o raio do periapside
e a inclinacao das sondas, quais forcas perturbadoras sdo mais importantes. Carvalho
et al. (2014) realizou estudo de estabilidade, de maneira similar a Prado, para uma
sonda em torno de Europa (satélite de Jipiter), e Deienno (2012) seguiu este método

para estudar satélites artificiais em torno de Urano.

A variacao total de velocidade que o satélite pode sofrer, devido a cada perturbador,

fornecida pela técnica da integral das aceleragoes, reflete a variacao da quantidade



de movimento que o satélite sofre, por periodo orbital, devido a estes perturbadores.
Esta quantifica¢ao pode ser 1til de diversas maneiras. Se convertida em massa (atra-
vés da equagao do foguete), esta seria a massa de combustivel utilizada para anular a
forca perturbadora que causa tal variagao de velocidade durante um periodo orbital,
o que implicaria na quantidade de combustivel utilizada para a manutencao orbital
de uma nave em torno do corpo alvo, caso esta nave tivesse um limite zero para
desvios em relacao a érbita kepleriana de referéncia. Por outro lado, como estamos
considerando que nano-satélites, ou pequenas sondas, como os temos chamado até
aqui, seriam utilizados para a exploracdo de Haumea e de Plutdao, a manutencao
orbital nao seria possivel, dadas as limitagoes de tamanho destas sondas, pois nao
seria possivel alocar espaco e massa para os equipamentos necessarios. Estes “mapas
de perturbacao”, que é como chamaremos os graficos que mostram a variacao total
de velocidade devido a um determinado perturbador em fun¢ao dos valores iniciais
de argumento de perigeu e inclinacao das pequenas sondas, revelariam conjuntos de

condicoes iniciais que levariam a érbitas mais ou menos perturbadas.

Se uma sonda for langada em uma regiao de pouca perturbagao (baixa variagao total
de velocidade em um periodo orbital), esta tem grandes chances de sobreviver em
torno do corpo alvo pelos cinco anos de missao, e poderia ser usada para mapear
sua superficie, pois a baixa perturbagao implica em uma baixa taxa de variagdo dos
elementos keplerianos, o que implicaria em 6rbitas mais estéaveis. Se, por outro lado,
uma sonda for colocada em uma regido com grande perturbagdo, cenario oposto
ao anterior, esta pode colidir com o corpo alvo, ou mesmo com uma de suas luas,
provocando suspensao de particulas da superficie, que poderiam ser quimicamente
analisadas por outra pequena sonda, ja que a exploragao se daria por um enxame
destas. De fato, no Capitulo 4, mostramos que estes mapas de perturbacao podem
inclusive serem utilizados para prever condic¢oes iniciais com potencial para levar a

colisOes entre as pequenas sondas e os membros do sistema estudado.

Também no Capitulo 4, as regides de estabilidade encontradas através deste estudo
serao confrontadas com as érbitas encontradas no estudo de captura. Como resultado
desta confrontagao de dados, teremos o6rbitas 6timas para a permanéncia de sondas

em torno dos alvos ja citados

Nao pretendemos aqui desenhar uma missao completa a Haumea ou Plutao, pois nao
é o objetivo de nosso trabalho resolver os problemas técnicos deste tipo de missao,
tais como tipo de propulsor etc. Entretanto, fornecemos aqui uma ideia de tipo

de exploragao, através da utilizacdo de pequenas sondas. Além disso, apresentamos



técnicas, como a dos mapas de perturbacao, que poderiam ser utilizadas para o
desenho de missoes futuras, como por exemplo sondas para sensoriamento remoto

de planetas andes gelados, ou até mesmo luas de planetas do Sistema Solar.



2 DA TERRA A HAUMEA

Encontrar trajetérias 6timas partindo da Terra com chegada ao sistema de Haumea
consiste em encontrar uma trajetoria que equilibre o valor da velocidade total de
lancamento e o valor do excesso de velocidade de chegada da espagonave a Haumea.
Para tanto, geramos um conjunto de trajetérias entre Terra e Haumea usando o
modelo “patched-conic” levando em consideracao encontros préximos com alguns
planetas, como Jupiter e Saturno. Encontramos datas para o inicio da missao entre
os anos de 2020 e 2035, e as trajetorias de transferéncia sdo 6timas em termos do con-
sumo de combustivel (representado por um AV total minimo). Nestas trajetérias, a
espacgonave passa pelo maior nimero de corpos possivel. O acréscimo de corpos na
trajetoria entre a Terra e Haumea permite o aumento da velocidade da espagonave
via manobras assistidas por gravidade, tornando a missao mais interessante em ter-
mos de baixo consumo de combustivel, além de aumentar o retorno cientifico, ja que,
durante a passagem proxima da espagonave por corpos celestes, esta obteria valio-
sos dados dos corpos visitados. O método “patched-conic” é um método muito bem
conhecido e foi usado no planejamento de diversas missoes, como uma missao ao Sol
utilizando manobras assistidas por gravidade com os planetas internos (SUKHANOV,
1999), uma missao a Netuno (SOLORZANO et al., 2008) etc. A descricao do método
pode ser encontrada em diversas publicagdes, como por exemplo em Curtis (2010),
Sukhanov (2010). Kohlhase e Penzo (1977), D’Amario et al. (1982), Dunhan e Davis
(1985), Casalino et al. (1999), Strange e Longuski (2002) sdo outros exemplos de

planejamento de missdes nos quais esta técnica foi usada.

As caracteristicas orbitais do sistema de Haumea (como por exemplo a grande dis-
tancia entre Haumea e a Terra e a obliquidade de Haumea) causam restrigoes na
escolha de janelas de lancamento para uma missao a este sistema. Uma primeira op-
¢ao, intuitiva, seria uma trajetéria direta entre a Terra e Haumea (EH). Neste caso,
a espaconave voaria da Terra a Haumea sem passar por outros planetas. Para esta
opgao, a data 6tima de langamento (dentro do intervalo 2020-2035) é 16 de janeiro
de 2029, com uma velocidade total minima de 8,280 km/s e velocidade de chegada
a Haumea de 4,377 km/s. A velocidade total minima ¢ a soma da velocidade de
langamento e manobras efetuadas durante o percurso (eventuais corre¢oes de tra-
jetéria), entretanto, esta reflete a velocidade de langamento, ja que as corregoes de
trajetoria durante o percurso sdo quase despreziveis. Apesar do baixo valor de che-
gada da espagonave a Haumea, o tempo de voo, neste caso, foi igual a 71,15 anos.
Este valor de tempo de voo torna impraticavel o uso desta trajetéria, sem contar

o fato de que, por nao passar por outros planetas, teria baixo retorno cientifico. A



Figura (2.1) mostra a projegao desta trajetéria no plano da Ecliptica e em um plano
perpendicular ao da ecliptica. Podemos notar que a trajetéria inteira esta contida

no plano da Ecliptica.

Terra
16.01.2029

Hatimea
¥1.03.2100
/

Figura 2.1 - Trajetéria EH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e em um plano
perpendicular ao da Ecliptica (direita).

A Figura (2.2) mostra a trajetéria EH com restrigdo de tempo de voo de 35 anos.
Podemos observar que a trajetéria nao esta mais toda contida no plano da Ecliptica,
devido a posicao de Haumea na data de chegada da espaconave. Portanto, para
uma transferéncia para Haumea que seja executével (pensando em um tempo de
voo maximo de 35), todas as trajetérias estardo fora do plano da Ecliptica. Para
a transferéncia mostrada na Figura (2.2), a data de lancamento é 29 de janeiro de
2034 e a velocidade total minima é de 17,898 km/s, sendo a velocidade de chegada
a Haumea de 4,787 km/s. Embora a velocidade préximo a Haumea seja bem menor
do que no caso anterior, a velocidade de lancamento é alta. Pode-se concluir que, se
diminuimos o tempo de voo, um aumento na velocidade de lancamento é esperada,

tornando improépria a transferéncia direta a Haumea.

Outras possibilidades de transferéncias surgem com a inclusao de passagem por pla-
netas durante a execucao da trajetoria. A adicao destes corpos celestes possibilita
a manobra assistida por gravidade entre o planeta e a espagonave, ja que a energia
heliocéntrica da espagonave muda durante a passagem. O resultado é uma mano-

bra nao impulsiva que pode aumentar ou diminuir a energia heliocéntrica da sonda
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Figura 2.2 - Trajetéria EH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e em um plano
perpendicular ao da Ecliptica (direita), para um tempo de voo de 35 anos.

(dependendo da geometria do encontro) e, consequentemente, reduzir o consumo
de combustivel para cumprir a missao. Testamos transferéncias usando encontros
proximos da espagonave com Jupiter e Saturno. Para o intervalo de tempo conside-
rado, Vénus, Urano e Netuno nao estdo em boas posi¢oes orbitais. Trajetérias com
encontros proximos combinados com Jupiter e Saturno também nao sdo possiveis,
devido ao mesmo motivo. A Figura (2.3) mostra uma trajetéria EJH, uma opgao
de missao na qual a espagonave, apds partida da Terra, faz manobra assistida por
gravidade com Jupiter para chegar a Haumea, levando em conta um tempo de voo
méaximo de 35 anos. Para esta trajetéria, a velocidade total minima é de 7,519 km/s
e a velocidade de chegada é de 5,241 km/s, com tempo de voo de 33,04 anos. A data

6tima de lancamento é 24 de outubro de 2016.

Se considerarmos Saturno ao invés de Jupiter e também limitando o tempo de voo
a 35 anos, encontramos 7,449 km/s de velocidade total minima e 5,880 km/s de
velocidade de aproximagao em Haumea, para um tempo de voo de 34,99 anos. A data
6tima de lancamento é primeiro de agosto de 2030. Comparando os resultados da
trajetéria anterior (EJH) com esta (ESH), para o tempo de voo méximo de 35 anos,
podemos concluir que os valores sdo bastante proximos, embora a data de langamento
da trajetéria ESH seja quatro anos depois da data de langamento da trajetéria EJH.
A Figura (2.4) mostra a trajetéria ESH. Como mencionado anteriormente, uma

trajetéria do tipo EJSH (Terra-Jupiter-Saturno-Haumea) nao é possivel com data
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de lancamento entre os anos 2020 e 2035.

Haumea
11.09.2059

Jupiter

12.04.2028 -

Terra
©.24.10.2026

Figura 2.3 - Trajetéria EJH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e uma ampliagdo
da trajetoria entre a Terra e Jupiter (direita), para um tempo de voo maximo

limitado a 35 anos.
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Figura 2.4 - Trajetéria ESH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e uma ampliagao
da trajetéria entre a Terra e Saturno (direita), para um tempo de voo maximo

limitado a 35 anos.

Um tempo de voo de 35 anos nao é pratico em termos de execucao da missao.
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Diminuindo o tempo de voo méaximo para 15 anos, encontramos para a trajetéria
EJH velocidade total minima de 8,345 km/s, com 14,833 km/s de velocidade de
chegada a Haumea em 15,99 anos. A data 6tima de lancamento, neste caso, é 28 de
outubro de 2016. Ja para a trajetoria ESH, com data de lancamento 6tima em 22 de
agosto de 2031, encontramos os valores 13,982 km /s para a velocidade total minima
e 20,959 km/s para a velocidade de chegada, em 14,99 anos de tempo de voo. Com
nossa proposta exploracao de Haumea via enxame de nano-satélites carregados pela
espagonave, estes valores altos de velocidade de chegada nao sao um empecilho a
missao. As Figuras (2.5) e (2.6) mostram as trajetorias EJH e ESH, respectivamente,
para tempo de voo méaximo de 15 anos. Ja a Figura (2.7) mostra a velocidade total
minima para a transferéncia (AV') e a velocidade de aproximagao em Haumea (V)
como uma funcao do tempo de voo para as trajetérias EJH e ESH. Podemos observar
que as velocidades sao similares para tempos de voo maiores que 25 anos, entretanto,
para curtos tempos de voo, a trajetoria EJH se destaca, o que faz dela a escolha
6tima para a missdo a Haumea. A Tabela 2.1 sumariza a comparacao entre as
trajetérias EH, EJH e ESH, mostrando a data 6tima de lancamento, a velocidade
de aproximacao em Haumea (V,), a velocidade total minima para a transferéncia

(AV) e o tempo de voo.

Jupiter
26.01.2028..

Terra
28.10.2026

Haumea /

24.10.204Y

Figura 2.5 - Trajetéria EJH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e uma ampliagdo
da trajetéria entre a Terra e Jupiter (direita), para um tempo de voo méximo
limitado a 15 anos.
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Saturno © T
16.11.2035

/ “ Terra
/ ) . 22.08.2031

Haumea
17.08.2046 /

Figura 2.6 - Trajetéria ESH projetada no plano da Ecliptica (esquerda) e uma ampliagdo
da trajetéria entre a Terra e Saturno (direita), para um tempo de voo maximo
limitado a 15 anos.

14 ! - 24
ESH ESH
o 20 L
12 |
w o
= 16 - EH -
€ €
X 10 ~
> 8 12 4 L
< EJH =
8 -
- 8 - |
6 T T T T T T T T 4 T T T T T
12 16 20 24 28 32 36 12 16 20 24 28 32 36
Tempo de voo [anos] Tempo de voo [anos]

Figura 2.7 - Esquerda: velocidade total minima (langamento somado a corregoes de traje-
téria), como fungao do tempo de voo, para as trajetérias EJH e ESH. Direita:
velocidade de chegada da espaconave a Haumea, também como funcao do
tempo de voo. As janelas de langamento foram: 24-28 de outubro de 2026
(EJH) e julho de 2030 - agosto de 2031 (ESH).

Tabela 2.1 - Datas 6timas de lancamento para diversas transferéncias.

Transferéncia Langamento V., [km/s] AV [km/s| Tempo de voo [anos]

EH 16/01/2029 4,377 8,280 71,15
EH 29/01/2034 4,787 17,898 35,00
EJH 24/10/2026 5,241 7,519 33,04
ESH 01/08/2030 5,880 7,779 34,99
EJH 28/10/2026 14,333 8,345 14,99
ESH 22/10/2031 20,959 13,982 14,99
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Considerando a melhor trajetéria encontrada até o momento, a trajetoria EJH, po-
demos reduzir ainda mais o tempo de voo, para 12 anos (de maneira a obter uma
missao mais realistica em termo de execugao) e buscar por asterdides no cinturao
principal (situado entre Marte e Jupiter) que podem ser visitados pela espagonave
durante a passagem entre a Terra e Jupiter. Limitamos a velocidade necesséaria para
fazer corregdes na trajetéria para se aproximar do asterdide a 0,5 km/s. Buscamos
asterdides em um raio de cinco milhoes de quilometros em torno da trajetéria da es-
paconave. Com isso, encontramos 19 asterdides que poderiam ser visitados durante a
missao. A Tabela 2.2 mostra a data de aproximacao, o nome do asterdide, o didmetro
(D), a distancia (R) dos encontros préximos (ou seja, o quao préxima a sonda pode
passar por estes asterdides) e a variacdo de velocidade (AV,) necessaria para que
a espagonave corrija a trajetéria com a finalidade de se aproximar de cada um dos
asteroides. Dentre os asterdides encontrados, 1098 Hakone é o inico com diametro
conhecido, e a Figura (2.8) mostra uma trajetéria EJH com encontro préximo pelo
asterdide Hakone. Nesta trajetoria, encontramos AV = 8,783 km/s, V,, = 19,373
km/s, AV, = 0,919 km/s, Tr = 11,99 anos, com data étima de lancamento em
01/11/2026. Poderfamos planejar uma missao com trajetéria que encontrasse com
outros asterdides, entretanto, como, dentre os asterdides encontrados, Hakone é o
unico com didametro conhecido, esta é a trajetoria que consideraremos como a mais
realista de nosso trabalho. Com isto, a velocidade de chegada da espagonave ao
sistema Haumea seria de 19,373 km/s. Nos proximos capitulos trataremos sobre
a captura e a manutencao das sondas carregadas pela espagonave no sistema de

Haumea.
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Tabela 2.2 - Asteroides do cinturdo principal que poderiam ser alcan¢ados na transferéncia

EJH.
Data de aprox. Asteroide D [km] R [x10%°km] AV, [km/s]
27/02/2027 74754 1999 RO198 - 2,239 0,468
27/02/2027 80793 2000 CX86 - 1,415 0,296
4/03/2027 102834 1999 VF190 - 0,712 0,149
12/03/2027 43449 2000 YC83 - 1,801 0,410
5/04/2027 150795 2001 RR52 - 2,182 0,425
10/04/2027 1098 Hakone 247 2,010 0,394
8/04/2027 43614 2002 AT187 - 2,430 0,469
21/04/2027 19127 Olegefremov - 1,791 0,333
27/04/2027 24198 Xiaomengzeng - 2,246 0,417
21/04/2027 69762 1998 QS5 - 1,610 0,304
21/04/2027 126935 2002 EN146 - 2,584 0,481
28/04/2027 86928 2000 HJ62 - 0,920 0,166
30/04/2027 118225 1996 TP18 - 2,643 0,469
11/05/2027 8495 1990 QV1 - 1,687 0,273
22/05/2027 48777 1997 QEH - 2,277 0,410
30/05/2027 26921 Jensallit - 2,270 0,377
4/06/2027 71298 2000 AH62 - 2,540 0,447
31/05/2027 133576 2003 UE49 - 2,881 0,459
9/06/2027 112577 2002 PA53 - 2,466 0,397
Hakone
12.04.2027
Jopiter ~ Terra
19.12.2027 .01.11.3026
7
,/
//
///
Haumea
27.10.203¢

Figura 2.8 - Trajetoria EJH com aproximacao pelo asteroide Hakone projetada no plano
da Ecliptica (esquerda) e uma ampliacao da trajetéria entre a Terra, Hakone
e Jupiter (direita), para um tempo de voo méximo limitado a 12 anos.
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3 MODELOS E METODOLOGIA

As equagoes de movimento dos nano-satélites (doravante chamadas apenas de son-

das) podem ser escritas, de maneira generalizada, da seguinte forma:

CGMy N ( F—-F T )
po_GMen g + By, (3.1)
P PR e il o

onde N é o ntimero de corpos do sistema (N = 4 para Haumea e N = 7 para o
sistema de Plutdo), G é a constante gravitacional, Mp, M;, e 7; sdo as massas do
corpo central (Haumea ou Plutdo), as massas e vetores posi¢ao dos corpos pertur-
badores (o Sol, Caronte, Styx, Nix, Kerberos, e Hydra, para Plutdao; o Sol, Namaka
e Hi’'iaka, para Haumea), respectivamente. 7 é o vetor posi¢ao da sonda. O sistema
de referéncia é centrado no corpo alvo (Haumea ou Plutdo) e o plano de referéncia
é formado pelo equador médio do corpo alvo, em uma dada época de referéncia. ]33

é a aceleragao devido aos termos do potencial gravitacional do corpo alvo.

O potencial gravitacional de um planeta (em nosso caso, Haumea ou Plutao), em
coordenadas esféricas polares, com sistema de referéncia fixo no astro, pode ser
escrito na seguinte forma (HEISKANEN; MORITZ, 1967; MONTENBRUCK; GILL, 2001;
BETHENCOURT et al., 2005):

GMp
T

GMB

V(r,0,\) =

> Z ( ) om COSTA + Sy SinmA) Py, (cos0),  (3.2)

n=2m=0

onde Rp é o raio equatorial do planeta, r é a distancia planetocéntrica, 6 é a colati-
tude planetocéntrica e A é a longitude planetocéntrica. Clym € Spm S80 0s coeficientes
dos harmonicos esféricos totalmente normalizados, e P, S30 as fungoes associadas
de Legendre totalmente normalizadas (ARFKEN; WEBER, 2005). M é o méximo grau
e ordem da expansao em termos dos harmonicos esféricos. Como o termo do poten-

cial Grﬁ ja é levado em consideragdo na Equagao (3.1), o potencial de Haumea,

Plutao ou Caronte pode ser escrito na seguinte forma:

GMB

V*(r,0,\) Z Z ( ) Crm OSTMN + Sy SN M) Py (cos6). (3.3)

n=2m=0

O gradiente do potencial apresentado pela Equagao (3.3) foi calculado recursiva-

mente, de maneira a permitir a analise da contribuicao individual de cada termo
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deste potencial na aceleragao que este causa sobre o satélite, assim como Sanchez et
al. (2014) fez para a Terra. Portanto, o termo Pg 6 a soma das aceleragoes devidas a
cada harmonico do potencial dos corpos, ou seja ]33 = Py para o sistema de Haumea
e ]33 = ﬁp + 130 para o sistema Plutdo Caronte, ja que os dois apresentam acha-
tamento. O célculo de Py é feito em um sistema fixo em Caronte e as aceleragoes

resultantes sao transladadas para o sistema fixo em Plutao.

Algumas adaptagoes do modelo de Sanchez et al. (2014) precisaram ser feitas, e
estas consistem, basicamente, em alterar o calculo do angulo do tempo sideral de
Greenwich (cujo nome tem sentido somente para a Terra), que no caso dos corpos
aqui estudados é contado a partir de um eixo de referéncia £ (Figura 3.1), que tem
a mesma direcdo do momento principal de inércia do corpo e completa uma rotagao
ao mesmo tempo em que o corpo central completa sua prépria rotagao, e calcular
os coeficientes dos harmonicos do potencial, além das devidas translagoes para o
calculo da contribuicdo do achatamento de Caronte. No caso de Plutao e Caronte,
como mencionado anteriormente, estes estao presos em uma dupla ressonancia spin-

orbita, entdo o periodo de rotacao de Plutao é o mesmo de Caronte.

Como Haumea é um elipsoide triaxial, como mostrado na Figura 3.1, Py é a acele-
racao devido aos termos do potencial gravitacional de Haumea com corficientes Cy,
Caa, Cyo, Caa, Cua. Ja no caso de Plutao, levamos em consideragao os termos Jo e
Jos do potencial gravitacional de Plutdo e do potencial gravitacional de Caronte,
como mencionado anteriormente. Devemos lembrar ainda que J,,, = /C2,, + 52,
por isso a diferenca de notagoes. Além disso, os valore dos coeficientes foram nor-

malizados para permitir o uso no modelo recursivo de potencial.

O célculo dos coeficiente de Haumea, Plutao e Caronte seguiram modelos diferentes.
No caso de Plutao e Caronte, a simetria quase esférica destes dois corpos permitiu
que usassemos os valores de Jy e Joo, tanto para Plutao quanto para Caronte, en-
contrados por Beauvalet et al. (2012). Estes valores, e alguns parametros orbitais
e fisicos de Plutao e suas luas, sao apresentados na Tabela 3.1, onde p é a densi-
dade do objeto, R é o raio equatorial e o conjunto (a, e, ) sdo os elementos orbitais
semi-eixo maior, excentricidade e inclinagao da érbita. Como Caronte e Plutao sao
ambos achatados, a perturbagdo mutua faz com que Plutao nao seja um referencial
totalmente inercial. Entretanto, como o periodo maximo de integragdo numérica para
este sistema é de 10 anos, fizemos algumas simulacoes preliminares e verificamos que
as variagoes causadas pelo achatamento mutuo sao irrelevantes, nao invalidando as

equagoes de movimento (Equagao 3.1) escritas neste referencial. Também pelo fato
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Figura 3.1 - Elipsoide triaxial que representa a forma de Haumea.

das variagoes devidas ao achatamento mutuo serem irrelevantes, a influéncia do
achatamento s6 ¢ levada em consideragao nas equagoes de movimento das pequenas
sondas e ndao nos corpos naturais do sistema. Esta escolha também foi tomada para

simplificar as simulagoes e diminuir tempo computacional.

J& para Haumea, considerando que este é um elipsoide triaxial homogéneo (também
chamado de elipsoide escaleno ou elipsoide de Jacobi), com semi-eixos &, 1 e , como
mostra a Figura 3.1, sendo & > n > (, temos que C,,, = 0, para n ou m impares, e
Spm = 0 para todos os valores de n e m (grau e ordem do potencial gravitacional).
Tomando a expansao do potencial gravitacional de Haumea até grau e ordem quatro,

os termos remanescentes sao dados por (ROSSI et al., 1999):

2¢° — (& +7°)

o = 10R%,

— 52 - 772
C22 — ZOR% )

3(&+nt) + 8¢ +262* —8(&2+nH) (?

S PIVEET S

042 - 4 )
280 R4,

(e

Cu = 2240R%,

onde Ry seria o raio equatorial de Haumea. Como Haumea, conforme mencionado
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anteriormente, é triaxial, nao é clara a definicao do raio equatorial. Alguns autores,
como Ragozzine e Brown (2009), utilizam o valor de um raio volumétrico efetivo.
Como utilizaremos Ry como um parametro que indica a aproximagao maxima que
uma sonda pode fazer com Haumea, utilizamos como valor do raio equatorial de
Haumea o semi-eixo principal ¢ para Rpy. Isto ndo gera imprecisdes no céalculo do

potencial gravitacional de Haumea, ja que Ry é eliminado em seu calculo.

Um outro fato a se considerar a respeito de Haumea é a incerteza no valor de
sua densidade. Como sua massa ¢ bem definida (RAGOZZINE; BROWN, 2009), uma
variacao em sua densidade implica diretamente em uma variagdo em seu tamanho.
E preciso fixar valores limites para a proporcio & : n : C, pois, sem estes limites,
densidades de 1 g/cm?® (para Haumea muito alongado) a 3 g/cm?® (Haumea mais
compacto) sdo compativeis com os dados observacionais mais recentes (LOCKWOOD
et al., 2014). Esta mudanca na densidade se d& pelo fato de que a massa é bem
determinada, mas o volume varia de acordo com a proporcao de eixos usada para seu
calculo. De fato, o trabalho de Lockwood et al. (2014) indica o valor mais provavel de
densidade (2,6 g/cm?), bem como a devida proporgao € : : ¢ = 1,00 : 0,80 : 0,52
para este caso. Entretanto, calculamos, para efeito de comparacao, os valores dos
termos do geopotencial do Haumea para trés combinagoes de densidade e proporcao,
apresentados na Tabela 3.2. Apresentaremos no Capitulo 4 o efeito destes modelos na
dinamica das sondas devido ao potencial gravitacional de Haumea. Para os estudos
de captura gravitacional e manutencao orbital, utilizaremos sempre os valores do
modelo proposto por Lockwood et al. (2014), que corresponde ao modelo dois da
Tabela 3.2.

As equagoes de movimento de todos os corpos (semelhantes a Equacao (3.1)) s@o
integradas juntamente com as equagoes de movimento da sonda, e todos os corpos
sao integrados a partir de uma mesma época. Como nao levamos em consideragao
o potencial do corpo central para os satélites naturais dos dois sistemas pois, como
mencionado anteriormente, simulagoes prévias mostraram que este efeito é irrele-
vante para o periodo de integracao de nossas simulacoes, as equagoes dos satélites

naturais (SN) ficam na forma:

- G(MB+MSN) Nl < F'—FSN 7
FSN = — — 7_':9]\[ + G M. _'y = — _,] , (35)
|75 | Jz::l T\ = Ten” I

onde Mgy e gy s@0 a massa e o vetor posicdo do satélite natural. Note que os

satélites naturais sao mutuamente perturbados.
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Como o Sol é considerado kepleriano, sua equagao de movimento fica na forma:

ro = — - |3 Te. (36)
onde Mg e 75 sao a massa e o vetor posicao do Sol.

A época de referéncia das condic¢oes iniciais de Plutao e demais corpos de seu sistema
¢ 14 de julho de 2015 (uma singela homenagem a “New Horizons”, ja que esta é a
data de sua chegada a Plutao) e foram obtidas a partir do sistema Horizons do JPL
(JPL, 2014). Consideramos a 6rbita de Caronte centrada em Plutao (plutocéntrica) e
as oOrbitas das demais luas centradas no baricentro Plutao-Caronte. Para as sondas,
consideramos que suas 6Orbitas sdo plutocéntricas, se estas estiverem entre Plutao
e Caronte, e baricéntricas, se as sondas estiverem em Orbitas externas a orbita de

Caronte.

Para Haumea, tomamos o dia 28 de maio de 2008 como época de referéncia. As
condicoes iniciais sao dadas com respeito ao plano da Ecliptica, heliocéntrico para
Haumea e centrado em Haumea para suas luas (RAGOZZINE; BROWN, 2009). Como
o sistema ¢ integrado a partir de um sistema equatorial centrado em Haumea, as
condicoes iniciais precisam ser transformadas do plano de referéncia da Ecliptica
para equatorial. Para tanto, como a orbita de Hi’iaka é quase equatorial (I ~ 2
graus) (CUK et al., 2013), estimamos a obliquidade de Haumea em 126,356 graus,
ja que este é o valor da inclinagdo de Hi'iaka em relagdao a Ecliptica. A Tabela 3.3
mostra alguns parametros do sistema de Haumea, onde a,e e i sao os elementos
orbitais semi-eixo maior, excentricidade e inclinacdo, e P é o periodo orbital de
Haumea em torno do Sol e de Hi’iaka e Namaka em torno de Haumea. Na proxima

secao, explicaremos o método utilizado para o estudo da captura gravitacional.

Tabela 3.3 - Alguns parametros do sistema Haumea.

Objeto  Massa [kg]  a [km] e I[graus] P

Haumea 4,006 x 10*1  6,46020 x 107 0,19368 28,22281 283,28 anos
Namaka 1,79 x 10 25657 0,249 113.013 18,27 dias
Hi'iaka 1,79 x 101 49880 0,0513  126.356  49.44 dias
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3.1 Captura gravitacional

Consideramos capturada uma particula sem massa (que representa os nano-satélites
que agem como sondas) que, ao chegar no ponto de aproximacao maxima do corpo
alvo (Haumea ou Plutdo), tem o sinal de sua energia de dois corpos alterada do
positivo para o negativo. O ponto de aproxima¢ao maxima é o raio do periapside
(Rp), e consideramos que a diregao da velocidade neste ponto (Vi) é sempre normal
ao raio do periapside. A érbita de captura é definida por dois dngulos: a inclinagao
da érbita (I) com respeito ao equador do corpo alvo e o dngulo de aproximagao
(o) que, devido a simetria do modelo proposto, é igual ao argumento do pericentro
(w) da érbita desejada para a sonda. Poderiamos ter usado diversos critérios para a
escolha das condigoes iniciais para este problema, mas acreditamos que a geometria
utilizada otimiza a parte computacional do problema. Esta geometria é mostrada

na Figura (3.2).

Seguindo Brasil et al. (2015), geramos uma série de condigoes iniciais que, integradas
retroativamente no tempo, geram escapes (e consequente captura no sentido normal

de integracao). Adotamos o seguinte procedimento:

a) Para todas as Orbitas, consideramos a longitude do nodo ascendente (2
igual a zero. Em simulac¢des preliminares descobrimos que o valor inicial
da longitude do nodo nao influencia no problema. Fixamos o valor inicial

do raio do peridpside (Ry), da inclinacao (I), e do dngulo de aproximagao

Z —
N Sonda
Ry
> Y
o
Q
Equador do
corpo alvo
7

X

Figura 3.2 - Geometria do problema de captura.
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b)

(@);

Atribuimos o valor inicial da energia de dois corpos entre a sonda e o corpo

alvo como sendo zero (Eyc = 0);

Com estes valores, somos capazes de calcular os vetores raio e velocidade
do periapside (R e 0. Pela Figura (3.2) é imediato o cdlculo das com-

ponentes da posicao:

z = | Ry [cos(a) cos(Q) — sin(a) sin(€2) cos(I)]
y = | Ru| [cos(a) sin(2) + sin(a) cos(Q) cos(1)] , (3.7)

2 = |Ry|sin(a) sin(),
e das componentes da velocidade:

vy = — |0 [sin(a) cos(2) — cos(a) sin(£2) cos(1)],
vy, = —|vn| [sin(a) sin(€2) + cos(a) cos(£2) cos(1)], (3.8)

v, = || cos(a) sin(I),

onde |U7| vem da expressao da energia de dois corpos:

1/2
GMB)] ; (3.9)

] = [2 <E20+ .
| R

Com estas condicOes iniciais, integramos as equacoes de movimento da
sonda (Equagao (3.1)) retroativamente no tempo, até que ocorra um es-
cape (Eyc > 0). Esta é a primeira aproximagao, com isso verificamos para
quais condigoes iniciais o escape é possivel, eliminado as condigoes iniciais
onde isto nao ocorre, a fim de economizar tempo computacional. Entéao,
com os valores (Ry), (/) e () para os quais o escape ocorre, fazemos
novas integragoes retroativas no tempo, reduzindo o valor de Es¢, paulati-
namente, com incremento de —0.002 km?/s? para Plutao e —0.0025 km? /s
para Haumea, até que o escape nao ocorra por um intervalo de tempo de
10 anos. Neste caso, qualquer valor abaixo de Fy¢ para o qual o escape nao
ocorreu gera 6rbitas onde a captura (em integragao no sentido convencional
do tempo) ocorre com economia de energia. A este valor chamaremos de
Esc, ... Esta economia ocorre porque, como um corpo pode ser capturado
com Eye = 0 e auxilio de impulso dado por propulsores, o valor de Eye, ;€

descontado da energia necesséaria para que a captura se complete (insergao

24



da sonda na 6rbita do corpo alvo). O tempo de captura é o tempo gasto,

em integracao retroativa no tempo, para que a sonda atinja Esc, . .

Todo o processo ¢ repetido para « variando de 0 a 360 graus, para [ variando de 0
a 180 graus, e para alguns valores de Ryy. Excluimos solugoes para as quais a sonda
colide com os corpos do sistema. No Capitulo 4 apresentaremos as solugoes para o

problema de captura nos sistemas de Haumea e Plutao.

Podemos relacionar a economia de energia Fse . com o AVg que serd descontado

min

do AV necessario para inserir a sonda na érbita do corpo alvo, ou seja, circulariza-la,

através da seguinte equacao (BRASIL et al., 2015):

2GM 2GM
AV = \/ B_ \/ B 2Fc . (3.10)
Ry Ry

3.2 Manutencgao orbital

Como na secao anterior nés fornecemos uma ferramenta para encontrar condigoes
iniciais que levem a capturas e estas condigoes iniciais estao vinculadas as érbitas
desejadas em torno dos corpos alvo, para varios niveis de energia, devemos investigar
a estabilidade orbital das érbitas desejadas. A fim de fazer este teste, integramos a
Equagao (3.1) para um periodo orbital para alguns valores de Ry (os mesmos que
foram utilizados na se¢do anterior), para « (que é coincidente com o argumento do
perigeu) variando de 0 a 360 graus e para [ variando de 0 a 180 graus. Durante a
integracao, armazenamos os valores das aceleragoes geradas por todos os perturba-
dores, incluindo aquelas geradas pelos termos do potencial gravitacional do corpo

alvo.

A integracao da magnitude da aceleracao, devido a cada perturbador, sobre o tempo
(um periodo orbital), resulta na variacao total da velocidade do satélite, devido a
este perturbador, e chamamos esta variacao de “p;”, onde o indice “j” representa o
perturbador (S para o Sol, C para Caronte e assim por diante). Entao, esta integral

¢ dada por (PRADO, 2013):
T —
pi= | |B]at (3.11)
onde T é o perfodo orbital da sonda, para cada valor de Ryy. E importante notar que
o método das aceleracoes depende da oOrbita especifica do satélite e das condigoes

iniciais de todos os corpos do sistema, por isso a importancia de se fixar a mesma

época para as condic¢oes iniciais de todos os corpos e esta época deve ser a mesma
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usada no estudo de captura orbital. A definicdo da época também é importante para
a definicao dos valores iniciais das aceleragoes devidas aos termos do potencial do

corpo alvo.

Ha outras possibilidades para medir os efeitos das aceleragoes que agem na trajetéria
das sondas usando a abordagem de integrais. E possivel usar a integral da aceleracio
(sem o mddulo), a integral da componente da acelera¢ao na dire¢do do movimento

etc.

Escolhemos a integral da magnitude da aceleragdo como o melhor parametro, pois
este mede a aceleracao total aplicada a sonda pelo perturbador, sem cancelar os efei-
tos de sinais contrarios que podem gerar efeito liquido préximo de zero nas integrais
e mesmo assim alterar a trajetéria da sonda (SANCHEZ et al., 2014). Ademais, pro-
curamos por resultados relativos, ou seja, buscamos saber qual perturbador é mais
importante, e o quanto mais importante que outros, em funcao dos parametros Ry,
I, e a (que coincide com o argumento do perigeu da 6rbita desejada). Além disso,
estes valores de variacao de velocidade devido a cada perturbador sao tteis para
encontrar orbitas de espagonaves em torno do corpo alvo cujos elementos orbitais

variem pouco, dentro do periodo da missao.

Um outro ponto é que, se a perturbacao age acima de um certo limite na trajetéria
da sonda, esta nao pode ser negligenciada no modelo de forga. Se esta perturbacgao
é periddica e, apds uma revolugao, os elementos orbitais retornam ao valor inicial,
a trajetéria pode nao ser a mesma se comparada com uma em que esta perturba-
cao é negligenciada. De fato, uma das vantagens do método proposto aqui (uso da
magnitude das aceleragoes) é que este mede movimentos de curto periodo. Como
queremos avaliar o comportamento das perturbacgoes para um periodo orbital de

sondas ao redor do corpo alvo, este método mostrou-se muito eficiente.

Para a integracdo da Equacao 3.11, usamos o método numérico de Simpson 1/3
(RILEY et al., 2006). O niimero de pontos para integragdo numérica foi escolhido tal
que a precisao fosse mantida em 1 x 1078 m /s, 1. e., tomamos quantos pontos fossem

necessarios para garantir esta precisao.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Em todas as simulacoes, a Equacao 3.1 foi numericamente integrada através do
integrador RADAU, um répido e preciso integrador numérico (EVERHART, 1985).
Os codigos dos programas e rotinas desenvolvidas para este trabalho foram escritos
em linguagem FORTRAN, compilados e executados em ambiente Linux. Dividimos
este capitulo em duas secoes principais, na primeira delas apresentamos os resultados

e discussoes para Haumea e, na segunda, para Plutao.
4.1 Haumea
4.1.1 A forma de Haumea

No Capitulo 3 encontramos os valores dos coeficientes Cyg, Caa, Cyg, Cua € Cyy do
potencial gravitacional de Haumea para trés modelos da forma de Haumea, que com-
binam um valor de densidade e uma proporcao dos semi-eixos de Haumea. Os valores

dos coeficientes foram apresentados na Tabela 3.2. A titulo de nota, os modelos sao:

e Modelo 1: p=2,6g/cm?®, £ =980 km, £ : p: ¢ =1,00:0,77:0,51
e Modelo 2: p =2,6g/cm?®, £ =960 km, £ :n: ¢ =1,00:0,80:0,52

e Modelo 3: p = 3,34g/cm?, £ = 1250 km, £ :n: ¢ =1,00:0,43: 0,34

A fim de comparar o impacto da forma de Haumea na dindmica de uma sonda ao
seu redor, utilizamos o método da integral da aceleracao, apresentado na Secao 3.2,
para medir a contribui¢ao individual dos harménicos em termos da variagao total de
velocidade. Tomamos 960 km como valor de altitude inicial em relagao ao pseudo-
raio equatorial de Haumea (Ry) que, segundo nosso modelo, é igual ao semi-eixo &
do elipsoide que representa Haumea (o que implica que o valor de Ry vai variar de
modelo para modelo), mas para efeito de comparagao, a altitude relativa da sonda
¢ igual para os dois modelos. Este valor de altitude, segundo testes preliminares, é o
valor minimo para que a maioria das érbitas geradas pelas grades de condigoes inici-
ais sobrevivam, por pelo menos um periodo orbital, para todos os modelos, para que
possamos compara-los. Ademais, como os modelos 1 e 2 sdo muito parecidos e seus
coeficientes correspondentes tém valores préximos, e o modelo 1 foi gerado apenas a
titulo de ilustracao, vamos comparar somente os modelos 2 e 3, que mostram os dois
extremos de densidade que Haumea poderia ter com restricbes em sua proporgao.

As variagoes de velocidade foram calculadas usando a Equacao 3.11.
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A Figura 4.1 mostra o valor da variacao total de velocidade Pgog aplicada a uma
sonda em torno de Haumea, em funcao da inclina¢ao (/) e do argumento do peri-
centro (w) iniciais da sonda, devido ao harmonico Cyy para o modelo 2 (a) e para o
modelo 3 (b). E interessante lembrar que o valor inicial do argumento do pericentro
é igual ao angulo a do problema de captura, e este é um dos vinculos entre o pro-
blema de captura e o de estabilidade em torno de Haumea. Além disso, este valor
reflete a posicao angular entre a sonda e a direcao £. Como Haumea é um elipsoide
triaxial, e a direcdo x do modelo do potencial gravitacional usado coincide com a
direcao do semi-eixo maior ¢ do elipsoide que representa a forma de Haumea, se
a sonda tem o inicio de sua trajetéria com argumento do pericentro igual a zero,
o ponto de maxima aproximagao da érbita da sonda (a “ponta” de Haumea) serd
na regiao onde o achatamento de Haumea tem a maior influéncia. E é exatamente
isto que observamos na Figura 4.1 (a), onde os picos de Pg,, estdao em wy = 0° e
wo = 180°, para Orbitas polares. Os vales ocorrem para érbitas com wy = 90° e
270°. Podemos também observar que ha simetria para inclinag¢oes iniciais, diretas e
retrogradas. O mesmo ocorre para a parte (b) da figura, entretanto, como modelo
3, apresenta um Haumea mais “alongado”, a diferenga entre os modulos da integral
da aceleragao é mais acentuado entre os picos e os vales. Enquanto na parte (a) da
figura, que corresponde ao modelo 2, a razao entre picos (azul) e vales (vermelho) é
de aproximadamente duas vezes, i. e., o valor de FP,, nos vales é quase duas vezes
menor do que nos picos, na parte (b), correspondente ao modelo 3, a razao entre
picos e vales é de seis vezes, e os vales sd0o quase inexistentes. A regido em branco no
mapa significa escape. Para estas condigoes iniciais, a perturbagdo do potencial de

Haumea foi intensa a ponto de ejetar as sondas. Mas qual seria o termo responsavel?

Podemos responder a esta pergunta ao observar o comportamento dos demais harmo-
nicos através da Figuras 4.2 a 4.5. Primeiramente, podemos observar que ha simetria
entre os modelos 2 e 3, mas o modelo 3 apresentas os maiores valores de variacao de
velocidade. Analisando as quatro figuras, podemos observar que a maior diferenca
entre os valores de variagao de velocidade de picos e vales se apresenta na Figura
4.3 (b), cujos valores minimos sao da ordem de 10 m/s e os maximos atingem 7000
m/s. Esta grande diferenca indica que o termo Cjyg, dentre todos os termos, causou
o maior pico de perturbacao e foi o responsavel por ejetar as sonda do sistema, pois

os picos para Orbitas diretas se encontram justamente na regiao de escapes.

A Figura 4.6 apresenta a excentricidade maxima atingida durante o tempo de inte-
gracao (um periodo orbital). Podemos ver claramente que as regides com os valores

maximos de excentricidade coincidem com os valores de contribuicdo maxima do
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Figura 4.1 - Variacdo total de velocidade devido a contribuicdo individual do termo Cyg
do potencial gravitacional de Haumea, em funcao da inclinacdo e argumento
do pericentro iniciais, para os modelos 2 (a) e 3 (b) da forma de Haumea.
A altitude inicial é de 960 km para os dois casos. As regides em branco
representam escapes.
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coeficiente Cyy do potencial gravitacional de Haumea para o modelo C, apresentado
na Figura 4.3 (b). Para o modelo 2 (Figura 4.3 (b)), também hd um maximo de ex-

centricidade quando a influéncia de Cyy é maxima, mas este nao é tao pronunciado.
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Figura 4.2 - Variacao total de velocidade devido a contribuigdo individual do termo Cao
do potencial gravitacional de Haumea, em funcdo da inclinagdo e argumento
do pericentro iniciais, para os modelos 2 (a) e 3 (b) da forma de Haumea.

A altitude inicial é de 960 km para os dois casos. As regides em branco
representam escapes.
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Figura 4.3 - Variacdo total de velocidade devido a contribui¢do individual do termo Clyg
do potencial gravitacional de Haumea, em funcao da inclinacdo e argumento
do pericentro iniciais, para os modelos 2 (a) e 3 (b) da forma de Haumea.
A altitude inicial é de 960 km para os dois casos. As regides em branco
representam escapes.

31



180

135

90

I [graus]

45

0 90 180 270
) [graus]

(a)

180

135

90

I [graus]

45

0 90 180 270 360
) [graus]

(b)

Figura 4.4 - Variacdo total de velocidade devido a contribuicdo individual do termo Cyso
do potencial gravitacional de Haumea, em funcao da inclinacdo e argumento
do pericentro iniciais, para os modelos 2 (a) e 3 (b) da forma de Haumea.
A altitude inicial é de 960 km para os dois casos. As regides em branco
representam escapes.
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Figura 4.5 - Variacao total de velocidade devido a contribui¢do individual do termo Cyy
do potencial gravitacional de Haumea, em funcao da inclinacdo e argumento
do pericentro iniciais, para os modelos 2 (a) e 3 (b) da forma de Haumea.
A altitude inicial é de 960 km para os dois casos. As regides em branco
representam escapes.
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Figura 4.6 - Excentricidade méxima atingida pelas sondas durante um periodo orbital, em
func¢do da inclinagdo e argumento do pericentro iniciais, para os modelos 2
(a) e 3 (b) da forma de Haumea. A altitude inicial é de 960 km para os dois
casos. As regibes em branco representam escapes.
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Ao comparar os modelos através das Figuras 4.1 a 4.5, podemos dizer que a densidade
de Haumea pode ser determinante para a estabilidade de sondas em baixas altitudes
em torno deste. Entretanto, precisamos escolher um modelo para os estudos de
captura estabilidade. Como todo modelo fisico, o modelo da forma de Haumea (que
influencia diretamente sua densidade) é uma aproximagcao da realidade, baseado em
observagoes indiretas. S6 saberemos as verdadeiras caracteristicas fisicas de Haumea
ao mandar uma espagonave até l4. Assim, como o modelo 2 é mais coerente com os
dados observacionais do que os demais, além de ser o mais recente (LOCKWOOD et
al., 2014), para o estudo de manutencao orbital e captura de sondas por Haumea,

utilizaremos sempre este modelo.

A fim de tornar a apresentacao dos resultados mais didatica, somente para Haumea,
vamos inverté-la. Antes de apresentar os resultados de captura, vamos continuar a
discussao sobre o potencial do Haumea e introduzir os resultados da manutencao
(ou estabilidade, como veremos na préxima segao) orbital de uma sonda em torno

deste planeta anao.
4.1.2 Manutencao orbital

Primeiramente, o conceito de manutencao orbital pode levar a ideia de que a sonda
serd mantida em torno de Haumea através de corre¢oes orbitais executadas com o
auxilio de propulsores. Entretanto, dadas as limitacoes em tamanho destas sondas,
isto ndo é possivel (a0 menos com a tecnologia atual de propulsores). Contudo, enten-
demos que, ao encontrar condig¢oes iniciais que levem a orbitas menos perturbadas,
estas serao orbitas cujos elementos orbitais oscilarao muito pouco, ou seja, serao
mais estaveis, se comparadas a oOrbitas com mais perturbagao no mesmo sistema.
Por este motivo, em tais orbitas, as sondas permaneceriam em torno de Haumea
pelo tempo de cinco anos. Com isso, podemos dizer que estamos estudando a manu-
tencao orbital destas sondas em torno de Haumea. Neste sentido, é preciso verificar
qual perturbador é mais importante, e quantificar esta importancia. Ja vimos que,
para 6rbitas com 960 km de altitude (semi-eixo maior de 2Ry no modelo B), o
termo mais significativo do potencial de Haumea fornece até 150 m/s de variagao de
velocidade em um periodo orbital. Certamente, com o aumento da distancia entre
a sonda e Haumea, esta contribuicao diminui. De fato, pela Figura 4.7, podemos
perceber que, ao dobrar a distdncia, o pico de contribuicao do termo Cy do po-
tencial gravitacional de Haumea diminuiu significativamente (de 150 m/s para 24
m/s). Entretanto, este termo, bem como os demais termos do potencial de Haumea

nao podem ser desconsiderados, mesmo para orbitas mais distantes, pois, em nossas
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Figura 4.7 - Variacdo total de velocidade devido a contribuicdo individual do termo Cog
do potencial gravitacional de Haumea, em func¢ao da inclinacdo e argumento
do pericentro iniciais, para o semi-eixo inicial de 4Ry (3840 km).

simulagdes, a contribuigao destes termos nio atingiu valores abaixo de 107® m/s,
valor de variagao de velocidade que garantiria a remocao segura do perturbador do
modelo (SANCHEZ et al., 2014).

Entretanto, o mesmo nao ocorre para os demais perturbadores. A contribui¢ao do
Sol, por exemplo, possui ordem de grandeza sempre abaixo de 107'° m/s, obtendo
o valor mais baixo, 107, para semi-eixo maior de 2 Ry (1920 km), como podemos
observar na Figura 4.8. Portanto, o Sol pode ser descartado do modelo usado para
simulagoes numéricas para Orbitas proximas a Haumea. De fato, se pensarmos na
distancia Sol-Haumea, o Sol poderia ser descartado para todos os casos. Entretanto,
um resultado importante deste trabalho é a constatacao de um efeito liquido entre
as perturbacoes, que faz com que um perturbador tenha seu efeito alterado pela
presenca de outro perturbador. Por exemplo, o grafico da variagdo de velocidade,
para um periodo orbital, devido a um terceiro corpo, em funcdo da inclinacdo, no
problema de trés corpos deveria a ter aparéncia de uma senoide (PRADO, 2013).
Entretanto, isto nao é o observado para Nanaka e H’iaka para o caso de uma sonda
com um semi-eixo de 2 Ry (1920 km), como ¢é mostrado na Figura 4.9. Podemos ver
que os picos de contribuicao tanto de Namaka, quanto de Hi’iaka, sao nas regioes
de minima influéncia do harmoénico Cyy, que parece dominar a dindmica. Como o
potencial gravitacional de Haumea é muito importante, ndo encontraremos caso em
que a perturbacao de Namaka ou Hi’iaka se comporte de maneira “convencional”.

Isto ocorre porque a perturbagao do potencial de Haumea (como qualquer outra
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Figura 4.8 - Variacao total de velocidade devido a contribui¢ao individual do Sol, em fun-
¢do da inclinacdo e argumento do pericentro iniciais, para o semi-eixo inicial
de 2Ry (1920 km).

perturbagdo) altera a trajetéria da sonda aproximando-a ou afastando-a de outros
perturbadores durante o tempo de integragdo. Com isto, quando o efeito do harmo-
nico com coeficiente Uy, por exemplo, faz com que a sonda se afaste de Namaka,
a perturbacao deste diminui, e quando U5y faz com que a sonda se aproxime de
Namaka, a perturbacao deste aumenta e, consequentemente, a variacao total de ve-
locidade que este aplica sobre a sonda. Isto mostra que todas as perturbagoes estao,

de certa forma, acopladas.

Outro ponto interessante a ser salientado a respeito desta técnica é o tempo de inte-
gracao (0,37 hora, para semi-eixo de 2 Ry ). Integramos os casos anteriores por um
periodo orbital e aplicamos a integral das aceleracoes. Entretanto, se aumentarmos
o tempo de integracdo, é fato que a quantidade total de velocidade aplicada sobre
a sonda também aumenta, ja que esta fica sujeita por mais tempo as perturbagoes.
Portanto este método é sensivel ao tempo de integragao. Ademais, como um periodo
orbital da sonda como tempo de integragao, que como vimos, ¢ muito curto em rela-
¢ao aos periodos orbitas de Namaka (18,27 dias) e Hi'iaka (49,44 dias), as posigoes
de Namaka e Hi’iaka quase nao se alteram. Poderia ser dito que, se aumentarmos
o tempo de integracao, todos os efeitos observados até aqui ndo se apresentaria, ou
se apresentariam de forma diferente, por causa da mudanca da posi¢ao relativa dos
perturbadores. Vejamos, entao, as Figuras 4.10 e 4.11. Esta figuras apresentam as
variagoes totais de velocidade devidas ao termo com coeficiente Cy do potencial

gravitacional de Haumea (Figura 4.10) e a Namaka (Figura 4.11 (a)) e Hi'laka (Fi-
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Figura 4.9 - Variagao total de velocidade devido & contribui¢do de Namaka (a) e Hi’'iaka
(b), em funcdo da inclinagdo e argumento do pericentro iniciais. O semi-eixo
inicial ¢ de 2Ry (1920 km) para os dois casos.
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Figura 4.10 - Variacdo total de velocidade devido a contribuicao individual do harmoénico
do potencial gravitacional de Haumea com coeficiente Cyp, em fungdo da
inclinacdo e argumento do pericentro iniciais, para o semi-eixo inicial de
2Ry (1920 km), com tempo de integragao de 49,44 dias.

gura 4.11 (b)). Podemos observar que, mesmo aumentando o tempo de integragao,
a estrutura do mapa de perturbagao nao de altera na Figura 4.10, ou seja, mesmo
contemplando todas as posigoes possiveis de Namaka e Hi'iaka (note que o periodo
de integragao é igual ao periodo orbital de Hi’iaka) a influéncia do potencial de Hau-
mea ¢ a mesma. Se observarmos agora a Figura 4.11, podemos observar que existe
uma sobreposicao de influéncias, pois o comportamento da perturbacao de Namaka
e Hi’iaka continuam sofrendo o efeito liquido da perturbacdo dos harmoénicos do
potencial de Haumea. Podemos dizer entao que, mesmo usando um tinico periodo
orbital da sonda como tempo de integragao, o método é valido e pode ser usado com

seguranga.

Vamos agora ao caso em que a sonda tem como semi-eixo maior inicial o valor de
38 Ry (36480 km), estando, portanto, entre Nakama e Hi’iaka. Como mostramos
anteriormente, a influéncia dos harmoénicos do potencial gravitacional de Haumea
nao mais dominam a dindmica, ou seja, a dinamica é governada por Namaka e
Hi’iaka. Podemos ver, pela figura Figura 4.12, que Hi’iaka tem maior influéncia na
dindmica da sonda do que Namaka, o que é esperado, ja que Hi’iaka é uma ordem
de grandeza mais massivo que Namaka, e que as figuras sugerem que a sonda pode
sofrer encontros proximos com Hi’iaka e estes encontros pode levar a colisoes. Esta
tendéncia a colisao se da pelo fato de a diferenca entre os valores maximos e minimos

da perturbacao de Hi'iaka serem grandes e os valores maximos estarem concentrados
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Figura 4.11 - Variacao total de velocidade devido & contribuicao de Namaka (a) e Hi'iaka
(b), em funcao da inclinagdo e argumento do pericentro iniciais. O semi-eixo
inicial é de 2Ry (1920 km) e o tempo de integracao é de 49,44 dias para os
dois casos.
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em uma determinada regiao do mapa de perturbacao. Podemos confirmar isto se

ampliarmos o tempo de integragao, assim como fizemos anteriormente.

Observando a Figura 4.13 podemos constatar que a tendéncia a encontros préximos
entre as sondas e Hi’iaka se concretizou. De fato, ao se aproximar de Hi’iaka, algumas
sondas foram ejetadas do sistema e outras (14 sondas) colidiram com Hi’iaka. A
Figura 4.14, que mostra a excentricidade maxima atingida durante os 49,44 dias de
integracao para as condicoes iniciais da Figura 4.13 mostra para quais condigoes

ocorreram as colisdes, marcaras com um “x” de cor preta.

Utilizamos as distancia relativa entre a sonda e Namaka e Hi’'iaka para determinar
o critério de colisdo. Se a distancia relativa entre a sonda e Namaka foi menor que
100 km (sendo este o pseudo-raio equatorial de Namaka), consideramos que ocorreu
uma colisdo entre a sonda e Namaka. O mesmo critério foi usado para Hi’'iaka, sendo

a distancia utilizada igual a 195 km (pseudo-raio equatorial de Hi’iaka).

41



180

135
%
Z

E‘) 90
HO

45

0

0 90 180 270 360
) [graus]
(a)
180
135

I, [graus]
8

45

180 270 360
) [graus]

o
Nl
(=]

(b)
Figura 4.12 - Variagdo total de velocidade devido a contribuicdo de Namaka (a) e Hi'iaka

(b), em funcao da inclinagao e argumento do pericentro iniciais. O semi-eixo
inicial é de 38Ry (36480 km) para os dois casos.

42



180

135
n
Z g
s 90 )
= =
P haml
= z
-9
45
0
0 90 180 270 360
) [graus]
(a)
180
135

I, [graus]
8

45

o P
90 180 270 360
) [graus]

(=)

(b)

Figura 4.13 - Variagao total de velocidade devido & contribuicdo de Namaka (a) e Hi’iaka
(b), em funcao da inclinagao e argumento do pericentro iniciais. O semi-eixo
inicial é de 38Ry (36480 km) e o tempo de integragao é de 49,44 dias para
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Figura 4.14 - Excentricidade maxima atingida pelas sondas durante o tempo de integracao
de 49,44 dias, em fun¢do da inclinacdo e argumento do pericentro iniciais. O
semi-eixo inicial é de 38Ry (36480 km). Os pontos marcados com um “x”
sdo pontos para os quais ocorreram colisoes.

4.1.3 Captura gravitacional

A técnica de captura gravitacional que usamos nesse trabalho se aproveita das per-
turbacoes orbitais para gerar economia de energia durante a captura. Separamos
dois valores de Ry para demostrar o método no sistema de Haumea, 2Ry e 38Ry,
onde Ry = 960km, pois no primeiro valor de Ry, temos o dominio da perturbacao
do potencial gravitacional de Haumea, e no segundo, das luas Namaka e Hi’aka, ja
que este valor de Ry se encontra entre as 6rbitas destas duas luas. Ademais, as duas
familias de orbitas sdo extremamente Uteis no que tange aos objetivos da missao, i.
e., sondas com o6rbitas proximas a Haumea poderiam analisar sua superficie e son-
das com 6rbitas entre as duas luas poderiam coletar dados a respeito destas tltimas.
A contribuicao de todos os perturbadores do sistema, para 2Ry foi mostrada nas
figuras anteriores, e a Figura 4.12 traz o comportamento de Namaka e Hi’iaka para
38Ry. Lembrando que mostramos também que, para 38 Ry, ha condigoes iniciais

que levam a colisoes.

Como mencionado na Se¢ao 3, o objetivo deste estudo de captura é encontrar condi-
¢oes iniciais para as quais uma particula (que representa nossas sondas) escape, em
integracao no sentido retroativo do tempo, com energia menor do que zero. Isto sig-
nifica que, no sentido convencional do tempo, a particula seria capturada com uma

energia menor do que zero, e esta diferenca de energia, convertida para velocidade

44



através da Equacao 3.10, seria descontada da velocidade necessaria para capturar
uma sonda carregada por uma nave vinda da Terra. Mais adiante explicaremos a

mecanica da captura com um exemplo pratico.

A Figura 4.15 mostra esta economia de energia (a) e o tempo correspondente para
a captura (b), i. e., 0 tempo que, em integracao retroativa no tempo, a particula
levou para escapar, para Ry = 2Ry, onde Ry é o raio do periapside para a captura,
em funcao da inclinagao e do angulo de aproximacao iniciais. Na Figura 4.15 (a) os
pontos azuis representam a méaxima economia de energia e os vermelhos a minima,
i. e., Eoe = —0.06km/s?> é a menor energia que a sonda pode ter em Ry para
que o escape ocorra no sentido retroativo no tempo, para qualquer valor de energia
menor do que este, a sonda permanece capturada em torno de Haumea por 10 anos.
As regioes em branco sao aquelas em que a particula nao escapou para Esc = 0.
Buscamos, entao, pontos azuis em ambos os graficos, ou seja, maxima economia de
energia para o menor tempo possivel. Podemos encontrar estas condigoes para as
6rbitas diretas, ja que estas sdo mais instaveis do que as retrégradas (STUCHI et
al., 2008; MORAIS; GIUPPONE, 2012), sendo justamente a instabilidade a facilitadora
para captura com Fsc < 0. Em outras palavras, se o problema nao perturbado, a
sonda s6 escaparia se Foo > 0, o fato do problema ser perturbado torna possivel
o escape com Fs- < 0 no sentido retroativo do tempo e, consequente captura no

sentido convencional. Nao encontramos nenhum caso de colisao para Ry = 2Rpy.

Analisemos agora as condigoes de captura para Ry = 38Ry. Como os satélites de
Haumea sao pequenos, sua perturbagao nao é suficiente para gerar grandes econo-
mias de energia. Podemos ver pela Figura 4.16 que a maior economia de energia
é de Fye = —0.004km/s? bem menor do que a apresentada na Figura 4.15, para
Ry = 2Ry. Os pontos de méxima economia também sao escassos, mesmo para
R = 38Ry, regido entre as orbitas de Namaka e Hi’iaka (26,73 Ry e 51,96 Ry,
respectivamente). Embora mostramos anteriormente que uma particula nesta regiao
tem possibilidade de colidir com Hi’iaka, nao registramos casos de colisao para estas
figuras. Isto pode ser explicado pelo fato de que agora estamos observando uma
particula que abandona o sistema (pela integracao retroativa no tempo). As colisdes

sao possiveis quando a particula ja estd capturada nesta regiao.

Vamos agora a um exemplo pratico. Tomemos melhor caso da Figura 4.15, com
FEye = —0.06km/s? para Iy = 2° e ay = 0°. Nestas condicdes, o tempo de cap-
tura é de menos de um ano. A mecanica da captura é a seguinte: a nave principal

(carregando as pequenas sondas) seria direcionada, a partir de seu lancamento na
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Terra, para uma trajetéria que se encontrasse com trajetéria inicial (no sentido con-
vencional do tempo) do exemplo acima. Em menos de um ano, a nave estaria em
R = 2Ry, com Iy = 2° e ap = 0° e um “saldo” de energia de Foc = —0.06km/ s>.
Neste ponto, a nave libera a pequena sonda e segue viagem. Ao liberar a sonda, a
nave ja a liberaria com um incremento de velocidade que possibilitasse a inser¢ao
desta na orbita de Haumea. Como o mecanismo de liberagao pode ser de variados
tipos (desde explosoes controladas a molas), e as massas da sonda e da nave sao
desconhecidas, podemos apenas afirmar que o impulso necessario seria descontado

de 129,6 m/s, velocidade encontrada através da Equacdo 3.10 e Eye = —0.06km/s%.

Para Ry = 38 Ry a economia no melhor caso, com Eye = —0.004km/ s para Iy = 0°
e ap = 88° foi de AVE = 39,5m/s. Brasil et al. (2015) mostra que o AVg aumenta
com a distancia entre o corpo alvo e a sonda, mas em nosso caso, encontramos o
contrério. Isto ocorre pois, no problema de Brasil et al. (2015), a maior perturba-
¢ao ¢é aplicada pelos satélites naturais de Jupiter, assim, quanto mais afastado de
Jupiter, maior a economia de energia. Em nosso caso, a perturbacao maior é devida
ao potencial gravitacional de Haumea, fazendo com que érbitas de captura mais

proximas a este fornecam o maior valor de AVg.

Precisamos agora confrontar as érbitas de captura encontradas com as figuras que
mostram o impacto das perturbacoes orbitais em trajetérias ao redor de Haumea.
Para Ry = 38 Ry, precisamos evitar as regides com picos de variacao de velocidade
devido a Namaka e Hi’iaka, mostrados na Figura 4.12. Temos entao um ponto 6timo
em ag = 88°, I = 0°, com tempo de captura de 2 anos. Este ponto esta fora
das regioes de grande perturbacao dos mapas de perturbacao apresentados. Para

R = 2Ry nao temos apenas um ponto 6timo, mas uma regiao.
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Figura 4.16 - Economia de energia para a captura de uma sonda por Haumea, como funcao

da inclinacdo inicial e dngulo de aproximagao (a) e tempo gasto durante a
captura gravitacional (b) para Ry = 38Ry.
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4.1.4 Integracoes de longo periodo

Para somar informagao ao conhecimento do comportamento dos perturbadores deste
sistema que adquirimos nesta se¢ao apresentamos a Figura 4.17, que mostra a excen-
tricidade maxima atingida por uma sonda durante periodo de integragao maximo de
cinco anos, em fungao da inclina¢do e semi-eixo maior iniciais (a) e o correspondente
tempo de vida desta sonda (b). Podemos ver que as érbitas em torno de Haumea
atingem valores altos de excentricidade para as regioes de picos de variacao de veloci-
dade indicadas pelas figuras anteriores. Vala ressaltar que esta figura possui wg = 0°,
entao, para compara-la com os mapas de perturbacdo mostrados até agora, devemos
olhar os pontos para wy = 0°. Podemos dizer, entdao, para Ry = 2Ry, a regiao de
escape entre ¢ = 0° e ¢ = 45° é gerada pela acdo do termo que possui coeficiente
Cyo do potencial gravitacional de Haumea. Para Ry = 38Ry, as Figuras 4.11 e 4.9
poderiam explicar a faixa de estabilidade mostrada na 4.17. Também é importante
notar que a regiao estével entre as 6rbitas de Namaka e Hi'iaka (regido em azul,
para inclinagoes retrégradas) é devida a ressonancia retrégrada, que é explicada por
Morais e Giuppone (2012).

Isto mostra uma outra vantagem do método, o tempo computacional. Para gerar a
Figura 4.17 em um servidor com processador Intel Xeon quad core de 3.6GHz foram
precisos dois dias e esta figura contempla apenas a condi¢ao wg = 0°. Para gerar um
mapa de perturbagdo, como o da Figura 4.12 (e consequentemente todos os mapas
para Ry = 38Ry, ja que todos sdo gerados ao mesmo tempo), no mesmo servidor,

foram precisas somente duas horas.

Entretanto, como o método é aplicado por um periodo, conforme aumentamos o
tempo de integragao, o método comega a divergir do problema real. Mostramos até
aqui que, para 5 anos (tempo de missao proposto por nés), o método funciona com
razoavel confiabilidade. Entretanto, a Figura 4.18 mostra um tempo de integracao de
250 anos. Mesmo assim, para Ry = 2Ry, o método concorda com o que é mostrado
pela Figura 4.18, porém, para Ry = 38Ry, ha divergéncias. Com isto, queremos
mostrar que, aplicando o método da integral das aceleracdes para um periodo orbital
para missoes curtas, como cinco anos, temos boa confiabilidade. Para missoes mais

longas precisariamos usar um periodo maior na integral da aceleracao.
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Figura 4.17 - Excentricidade maxima atingida por uma sonda ao redor de Haumea durante
periodo de integragao méaximo de cinco anos, em funcdo da inclinagao e semi-
eixo maior iniciais (a) e correspondente tempo de vida desta sonda (b), para
wo = 0°. As retas pretas correspondem aos semi-eixos de Namaka e Hi’iaka.
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Figura 4.18 - Excentricidade maxima atingida por uma sonda ao redor de Haumea durante
periodo de integracdo maximo de 250 anos, em func¢ao da inclinacdo e semi-
eixo maior iniciais (a) e correspondente tempo de vida desta sonda (b), para
wo = 0°. As retas pretas correspondem aos semi-eixos de Namaka e Hi’iaka.
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4.2 Plutao
4.2.1 Captura gravitacional

Com a finalidade de exemplificar os métodos propostos neste trabalho, aplicados ao
sistema formado por Plutao e suas cinco luas, vamos comparar dois casos: R;; = 2Rp
e R = 50Rp, onde Rp é o raio equatorial médio de Plutao (1195 km) e Ry = ]§H|
como mencionado no Capitulo 3. No primeiro caso, a oérbita da sonda esta entre
Plutao e Caronte, proxima a Plutao, o que como no caso de Haumea, permite o
escape nas integracoes retroativas no tempo. Orbitas abaixo deste valor nio escapam.
No segundo caso, a sonda esta entre as érbitas de Kerberos e Hydra. Vale ressaltar
que, para trajetorias entre Plutao e Caronte, o sistema ¢é plutocéntrico, enquanto
para trajetérias externas a orbita de Caronte, o sistema é baricéntrico (centro de

massa Plutdo-Caronte).

A Figura 4.19 mostra a economia de energia para a captura de uma sonda por Plu-
tao, como fungao da inclinacao e dngulo de aproximagao iniciais (a) e correspondente
tempo gasto durante a captura (b), para Ry = 2Rp, onde cada ponto da figura sig-
nifica uma 6rbita que sofreu escape na integracao retroativa no tempo, levando a
captura no sentido normal de integragdao. Assim como no sistema de Haumea, busca-
mos pela economia maxima em energia, associada ao minimo tempo para captura. Os
pontos marcados com “x” sdo aqueles que levaram a colisoes da sonda com Caronte.
Podemos observar que a regiao de economia de energia é pequena, mas mas com

valor Fye = —0.14km/ s, que convertido para velocidade fica AV = 183,85m/s.

Na Figura 4.20, a perturbagao de Kerberos e Hydra leva a grande regioes de escape,
embora a economia de energia seja menor se comparada ao caso anterior, e a regiao
Otima de captura estda concentrada em inclinagoes iniciais proximas a zero, com
angulo de aproximacgao préximo a 170°, mas podemos observar que a regiao com
maior economia de energia se d& para Orbitas diretas. Neste caso, as regidoes em
branco representam as condicoes iniciais para as quais nao houve escape para Foo =
0, ndo detectamos colisdes. Para este caso, como Fae = —0.008km/ s%, conseguimos

uma economia de AVg = 56,09m/s.
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Figura 4.19 - Economia de energia para a captura de uma sonda por Plutdao, como funcao
da inclinagao inicial e dngulo de aproximagao (a) e tempo gasto durante a
captura gravitacional (b) para Ry = 2Rp, onde Rp = 1195km. Os pontos
marcados com “x” sdo aqueles que levaram a colisdes da sonda com Caronte.
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Figura 4.20 - Economia de energia para a captura de uma sonda por Plutao, como funcao
da inclinacdo inicial e dngulo de aproximagao (a) e tempo gasto durante a
captura gravitacional (b) para Ry = 50Rp, onde Rp = 1195km.
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4.2.2 Manutencao orbital

Como buscamos érbitas estaveis apos a captura, devemos analisar, assim como fize-
mos para Haumea, a magnitude da velocidade total que os perturbadores aplicam
sobre o satélite em um periodo orbital, lembrando que a contribuicao de cada per-
turbador é medida sem desconsiderar os outros perturbadores do sistema, o que leva
a interessantes resultados. Comecemos pela analise da perturbacao dos termos dos
potenciais gravitacionais de Plutao de Caronte. Como estes dois corpos tém simetria
quase esférica, bem diferente se Haumea, que é alongado, a dinamica é completa-
mente diferente. Podemos observar pela Figura 4.21 que a magnitude da variagao de
velocidade aplicada pelos termos J; (a) e Joy (b) sobre o satélite independe do valor
inicial do argumento do pericentro, mas depende somente da inclinagao. O mesmo
nao ocorre para Caronte, onde o valor de wy determina a posigdo relativa inicial
entre a sonda e Caronte, como podemos observar na Figura 4.22. Também podemos
entdo argumentar que, dada a simetria, se a sonda estiver proxima a Caronte, a

situacao se inverte.

Ainda devido a forma “bem comportada” de Plutdao e Caronte, estes nao interfe-
rem na dindmica de terceiro corpo do Sol, por exemplo, e a Figura 4.23 (a) revela
este fato, mostrando que a perturbacao do Sol segue o comportamento esperado
(PRADO, 2013). Entretanto, em um sistema como o de Plutao, onde as pequenas
luas estdo muito préximas umas das outras (a saber, Styx: 35,6Rp, Nix: 40, 7TRp,
Kerberos: 48,3Rp e Hydra: 54, 2Rp), aproximacoes entre as sondas e estas luas po-
dem interferir em outras perturbagdes, como mostra a Figura fig:P03 (b), onde o
comportamento senoidal da variacao da velocidade é destruido pelo efeitos destas

aproximacoes para Ry = S0Rp.

Ao observar o comportamento de Kerberos e Hydra para Ry = 50Rp, apresentados
na Figura 4.24 podemos notar que a dindmica que o Sol apresenta na Figura 4.23
(b) acompanha o comportamento de Kerberos e Hydra. As regides em branco sao
aquelas em que o médulo da velocidade total fornecida pelo perturbador atingiram
valores de pelo menos duas ordens de grandeza maiores que o valor que e apresentado
na figura. Em outras palavras, eliminamos da figura valore muito altos de variagao
de velocidade, a fim de mostrar as variagoes que estes ocultariam. Como o valor da
integral da aceleracao cresce em moédulo quando ha um encontro préximo, mesmo
que este encontro nao gere singularidades ao sistema, e nem haja colisao, podemos
argumentar que esta técnica é sensivel o suficiente para que seja detectado risco

de colisao com baixo custo computacional, pois o tempo de integracao ¢ de um
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periodo orbital (como mostramos para Haumea). Para verificar com que corpo é
maior o risco de colisdo, devemos observar qual corpo teve o maior aumento liquido
no médulo da velocidade, e neste caso foi Hydra, que teve um aumento de até uma
ordem de grandeza no valor do médulo da velocidade aplicada sobre a sonda. Para
completar o conjunto de dados deste sistema, em termos de analise de perturbagoes,
apresentamos o comportamento de Kerberos de Hydra para Ry = 2Rp (Figura
4.25), e Caronte, Styx e Nix para Ry = 2Rp e Ry = 50Rp (Figuras 4.26 a 4.28).

Fica claro, ao observar estas figuras, o efeito liquido entre as perturbagoes.

Precisamos agora confrontar as érbitas de captura encontradas com as figuras que
mostram o impacto das perturbacoes orbitas em érbitas ao redor de Plutao. Para
Ry = 50Rp, precisamos evitar as regioes com picos de variagdao de velocidade devido
a Kerberos e Hydra. Neste caso, existe uma pequena regiao, dentro da regiao de
pico de perturbacao de Hydra, que contém pontos 6timos para captura. No caso de
R = 2Rp, o cenario é ainda melhor, ja que as orbitas 6timas de captura coincidem

com a regiao de menor perturbacao do J de Plutao.
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Figura 4.24 - Contribuicao total de velocidade devido a Kerberos (a) e Hydra (b) como
funcdo da inclinagao e argumento do pericentro iniciais, para R = 50Rp.
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Figura 4.25 - Contribuicao total de velocidade devido a Kerberos (a) e Hydra (b) como
funcdo da inclinagao e argumento do pericentro iniciais, para R = 2Rp.
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Figura 4.26 - Contribuicdo total de velocidade devido a Caronte em fungdo da inclinagdo
e argumento do pericentro iniciais, para Ry = 2Rp (a) e Ry = 50Rp (b).
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Figura 4.27 - Contribuicdo total de velocidade devido a Styx, em func¢ao da inclinacdo e
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Figura 4.28 - Contribuicdo total de velocidade devido a Nix, em funcdo da inclinagdo e
argumento do pericentro iniciais, para Ry = 2Rp (a) e Ry = 50Rp (b).
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4.2.3 Integracoes de longo periodo

A Figura 4.29 mostra a excentricidade maxima atingida por uma sonda ao redor do
sistema Plutao-Caronte (lembrando que, para érbitas externas a orbita de Caronte,
o referencial é baricéntrico) durante periodo de integragao méximo de cinco anos, em
fungao da inclinagao e semi-eixo maior iniciais (a) e o correspondente tempo de vida
desta sonda (b). Todo o raciocinio utilizado para Haumea pode ser aplicado também
aqui. Podemos notar que Caronte é o responsavel por “limpar” sua vizinhanga, ja que
os pontos mais instaveis estao préximos de sua oOrbita. Vale ressaltar que, embora
tenhamos encontrados condigoes iniciais que levam a érbitas estéveis (durante 5
anos), as 6rbitas instdveis também poderiam ser uteis. Estas poderiam ser usadas
para fazer com que as sondas colidissem com corpos do sistema, a fim de levantar
material do corpo que sofre a colisdao, a fim de fazer analises quimicas dos elementos

que formam estes corpos.

Como o sistema de Plutao é um sistema conhecido ha mais tempo que o sistema de
Haumea, sdo muitos os trabalhos em dinadmica orbital a respeito deste sistema. em
particular, o trabalho de Winter et al. (2013) mostra regides estaveis ao redor de
Plutao. Embora o periodo de integracao seja bem diferente, as regioes de estabilidade
encontradas em Winter et al. (2013) possuem grandes similaridades com as regices

estaveis da Figura 4.29.
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Figura 4.29 - Excentricidade maxima atingida por uma sonda ao redor do sistema Plutao-
Caronte durante periodo de integra¢do maximo de cinco anos, em fungido
da inclinagdo e semi-eixo maior iniciais (a) e correspondente tempo de vida
desta sonda (b), para wy = 0°. As retas pretas correspondem aos semi-eixos
de Caronte, Styx, Nix, Kerberos e Hydra.
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5 CONCLUSOES

Neste trabalho propusemos a utilizagdo de nano-satélites carregados por uma nave
principal, que funcionariam como sondas para a exploracao de Haumea e Plutao. A
utilizagao destes satélites poderia solucionar o problema de colocar satélites artifici-
ais em torno de sistemas distantes, devido a alta velocidade de aproximacgao. Como
as sondas tém massa reduzida, o sistema de liberacao poderia fornecer energia para

a captura.

Com um sistema como este encontramos, para determinados valores de raio do
periapside, conjuntos de valores de inclinacao e angulo de aproximacao que levaria
a captura destas sondas por Haumea (para 2 Ry e 38 Ry) e Plutao (para 2 Rp
e 50 Rp) com economia de energia. Esta economia se da pelo fato da sonda ser
capturada com energia de dois corpos menor do que zero, se aproveitando da acao das
perturbagoes orbitais caracteristicas a cada sistema. No caso de Haumea, o melhor
caso de economia de energia foi de Eye = —0.06km/s?, gerando AVy = 129,6m/s,
para uma Orbita de captura préxima a Haumea (2 Ry) com Iy = 2° e ag = 0°.
Com 38 Ry, encontramos, como melhor resultado, AVy = 39,5m/s, com I, = 0°
e oy = 88°. Para Plutao, os melhores resultados foram AVg = 183,85m/s para

RH = 2Rp (§ AVE = 56, 09m/s para RH = 50Rp

Analisamos as perturbacoes orbitais no sistema de Haumea e Plutao, mostrando
que existem um efeito liquido que faz com que uma perturbacao interfira no regime
de influéncia de outra. Ou seja, como a perturbacao do potencial gravitacional de
Haumea, por exemplo, altera a trajetéria da sonda, isto afeta a maneira como Hi’iaka
a perturba. Utilizamos, para tanto, o método da integral das aceleracoes para um
periodo orbital das sondas. A a utilizacdo de um periodo orbital das sondas como
tempo de integragao no método da integral das aceleracoes é valido, pois mostramos
que os efeitos das perturbacgdes que aparecem para um periodo orbital também
aparecem para outros tempos de integracao. Com este método também foi possivel
determinar de maneira rapida, com pouco esforco computacional, regioes para 50

Rp em que a sonda poderia colidir com Hydra.

Ao cruzarmos as informagoes de captura com a quantificacao das perturbagoes, en-
contramos pontos 6timos de captura com economia de energia e pouca perturbagao,
o que garantiria a manutencao das sondas por um periodo de cinco anos, com baixa
excentricidade, sem a utilizacao de propulsores, ja que estas sondas teriam tamanho
limitado. Um enxame destas pequenas sondas posicionadas nas condigoes iniciais

encontradas neste trabalho poderia explorar o sistema (seja Haumea ou Plutao)
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com riqueza de detalhes.

Finalmente, as condigoes iniciais que levam a instabilidade poderiam ser usadas para
coleta de dados na superficie dos corpos do sistema, através de colisdes. Dependendo
do tamanho da sonda e suas caracteristicas, esta colisao poderia ser controlada e
transformada em pouso, ja que as condig¢oes de captura que levam as érbitas mais

instaveis sdo mais numerosas.

Acreditamos que os métodos apresentados aqui, bem como os resultados encontra-
dos, possam ser de grande utilidade no planejamento de futuras missoes a estes
sistemas, que podem fornecer elementos importantes para explicar a formagao do

proprio Sistema Solar.
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