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O presente trabalho apresenta um estudo sobre de órbitas de satélites artificiais ao redor
de Marte levando em consideração a perturbação do Sol. No modelo abordado, também
leva-se em conta o achatamento do planeta (J2). Neste problema foi utilizado o modelo de
dupla média no qual é tomada a média sobre a anomalia média dos corpos perturbado e
perturbador, visando eliminar as perturbações de curto peŕıodo que aparecem na trajetória
do véıculo espacial. A obliquidade do planeta é considerada no estudo. Assim, a função
perturbadora devida à perturbação do Sol é dada por [1]:
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(cos2 θ + sen2i sin2 i′ + cos2 i′ sin2 θ + cos2 i sin2 θ

+ cos2 i cos2 i′ cos2 θ + sin i′ cos i′ sin i cos i cos θ − 4/3) + e2[(5 cos2 ω − 1) cos2 θ

+(5 sin2 ω − 1) sin2 i sin2 i′ + (5 cos2 ω − 1) cos2 i′ sin2 θ + (5 sin2 ω − 1) cos2 i sin2 θ (1)

+(5 sin2 ω − 1) cos2 i cos2 i′ cos2 θ − 5 sinω cosω sin θ cos θ cos i sin2 i′

+5 sinω cosω sin i′ cos i′ sin θ sin i+ (5 sin2 ω − 1) sin i′ cos i′ sin i cos i cos θ]}

onde θ = Ω− Ω′, i′ e Ω′ são a obliquidade e a longitude do nodo ascendente de Marte.
Utilizando a equação (1) e as equações planetárias de Lagrange [2], pôde-se obter as

equações das taxas de variação como uma função do tempo dos elementos orbitais (semi-
eixo maior a, excentricidade e, inclinação i, argumento do pericentro ω e longitude do
nodo ascendente Ω) do véıculo espacial. As equações foram integradas numericamente
para órbitas definidas por a = 23.397 km, i = 65,435o, e = 0, 02 à 0, 1 e ω = Ω = 0. O
tempo total de integração foi 100 anos terrestres. Como exemplo, a Figura 1 apresenta a
evolução orbital de um véıculo espacial com e inicial de 0,1. Neste caso, a variação de e
foi significativa e representa uma variação da distância pericentro do véıculo espacial de
2.608 km (12,4%) com relação à orbita nominal.
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Figure 1: (a) variação da e e (b) variação da i em função do tempo.

Para analisar o desvio na órbita devida a perturbação do Sol, foi utilizado um modelo
de integral no qual o desvio acumulado entre os modelos com e sem perturbação pode
ser inferido para cada elemento orbital. Nesse modelo faz-se a integração no tempo do
módulo da diferença dos elementos orbitais obtidos em cada instante. Os resultados para
os desvios de e e i são apresentados na Figura 2. É posśıvel analisar na Figura 2 que o
desvio acumulado é maior para órbitas cada vez mais excêntricas.
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Figure 2: (a) Desvio de e e (b) Desvio de i em função do tempo.
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