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Resumo: Este trabalho investiga a estabilidade de orbitas em torno da Lua, com énfase em
aplicacdes relacionadas a missdo espacial VMMO. Neste trabalho, foram conduzidas
simula¢des numéricas utilizando os softwares Maple e GMAT, considerando o campo
gravitacional lunar, modelado por harmoénicos esféricos da ordem e grau 18 x 3, além da
influéncia da Terra como terceiro corpo. Os resultados evidenciam a existéncia de orbitas
quase congeladas, caracterizadas por baixa varia¢ao dos elementos orbitais.

Palavras-chave: Orbitas lunares; Orbitas quase congeladas; Missio VMMO.

INTRODUCAO

O crescente interesse internacional pelas atividades
espaciais tem impulsionado pesquisas voltadas a
dindmica orbital no entorno lunar, com énfase na
identificagdo de trajetorias estaveis capazes de
subsidiar o desenvolvimento e a viabilizacdo de
futuras missdes. A missdo Volatile and Mineralogy
Mapping Orbiter (VMMO), por exemplo, propde o
uso de um CubeSat 12U em orbita lunar para estudos
cientificos, com foco no mapeamento da mineralogia
e da distribui¢do de volateis, especialmente nas
regides polares. A missio VMMO ¢é um projeto
da Agéncia Espacial Europeia (ESA) com previsao de
langamento da missdo para 2028.

Em Gao et al. (2019), os autores descrevem a proposta
da missio VMMO, destacando seus objetivos
cientificos, a arquitetura da missdo e o perfil
operacional em Orbita lunar, evidenciando a
viabilidade de missdes cientificas de baixo custo
voltadas a exploracdo lunar. Rowe et al. (2021)
apresentam o conceito do Lunar Volatile and
Mineralogy Mapping Orbiter (VMMO), um CubeSat
12U selecionado pela Agéncia Espacial Europeia
(ESA) para o mapeamento de volateis e da
mineralogia do polo sul lunar. A missdo utiliza um
lidar quimico multiespectral para detectar gelo de dgua
e outros recursos com alta resolucdo espacial,
refor¢ando a viabilidade técnica do uso de CubeSats
em Orbita lunar.

Nesse contexto, a analise de orbitas quase congeladas
se destaca por apresentar baixa variagdo dos elementos
orbitais ao longo do tempo. Neste estudo, foram
realizadas simula¢des com o auxilio dos softwares
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Maple e GMAT, considerando o campo gravitacional
lunar ndo uniforme, descrito por meio de harmdnicos
esféricos da ordem e grau 18 x3, além da influéncia da
Terra como terceiro corpo. Este estudo tem como
objetivo avaliar a viabilidade das oOrbitas analisadas e
propor ajustes mais robustos com base em simulagdes
numéricas. Os resultados permitiram identificar
orbitas quase congeladas com potencial aplicagdo na
missdo VMMO, bem como regides instaveis que
podem contribuir para estratégias relacionadas a
dindmica de detritos em orbita lunar.

MODELO MATEMATICO

A dindmica orbital de um satélite ao redor da Lua é
considerada neste trabalho, adotando-se o corpo lunar
como referéncia central do sistema. Nesse contexto, o
modelo contempla como principais fontes de
perturbagdo o campo gravitacional lunar (U() e a ag@o
gravitacional da Terra (U@), tratada como terceiro
corpo. A partir dessas contribui¢des, estabelece-se o
potencial total do sistema, conforme apresentado na
equacdo (1):

U=Uc+Ug. (1)

Adicionalmente, analisa-se a influéncia dos principais
termos associados aos harmonicos esféricos, com base
nos coeficientes reportados por Roncoli (2005). O
potencial perturbador decorrente da distribuigdo nao
uniforme de massa do corpo central ¢ expresso em
funcdo dos elementos orbitais, considerando os
harmonicos zonais de J2 a J18, bem como os termos
setoriais e tesserais, representados por C22, C31, C32,
C33,S522, S31, S32 e S33 (Kuga; Carrara; Rao, 2011).


https://www.esa.int/Enabling_Support/Space_Engineering_Technology/Technology_CubeSats/VMMO
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As equagdes de movimento devido ao campo
gravitacional da Lua sdo obtidas de Carvalho et al.
(2022a, 2025).

Adota-se o plano equatorial da Lua como referéncia
para a descrigdo do movimento orbital. Dessa forma,
o potencial médio de perturbagdo associado a
distribui¢do ndo uniforme de massa do corpo central
pode ser representado pela seguinte expressio:

(U(> = (R]Z) + (R]3> +
..._|_(R]18)+ (2)

(Rc22,522) + (Resis31) +
(Rc32,532) + (Resss33);

Para mais detalhes, consultar Carvalho et al. (2022a,
2025). A contribuig@o do terceiro corpo ¢ modelada
por meio de uma expansdo em polindmios de
Legendre, considerando termos até a segunda ordem
na razdo entre as distncias caracteristicas do sistema.
Para a obtencdo do potencial perturbador, emprega-se
o método de média simples, assumindo-se que o
terceiro corpo descreve uma orbita eliptica e inclinada
em relagdo ao plano de referéncia, conforme
apresentado em Carvalho et al. (2022a, b). A interagéo
gravitacional da Terra é representada como uma
perturbacdo no referencial inercial Oxyz, cujo centro
coincide com o corpo principal, resultando na seguinte
expressao:

. r—=T7 T

o= "Ho (nr—r§|3 * ||r§|3> 3)

O parmetro ug representa a constante gravitacional
associada ao corpo perturbador, enquanto 7g
corresponde ao vetor posi¢do em relagdo ao corpo
central. A formulagdo do potencial perturbador devido
a Terra, considerando o modelo de média simples
aplicado a uma orbita eliptica e inclinada, encontra-se
descrita em Carvalho et al. (2022b), sendo
representada por (Rg). Essa expressdo apresenta
dependéncia temporal por meio da anomalia média do
corpo perturbador, definida como lg = ngt, em que
ng representa o movimento médio do terceiro corpo e
t o tempo decorrido.

Dessa forma, as orbitas investigadas neste estudo
foram obtidas por meio da integragdo numérica das
equacdes de movimento, utilizando a fungéo potencial
expressa na forma:

18 3
R=() R, +(Re,)) + (Re,) + (D Re,y)
n=2 m=1

3
+ (Z Rs, )+ (Rg). (4
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MATERIAL E METODOS

A metodologia adotada baseia-se no desenvolvimento
teorico integrado a implementacdo computacional. A
abordagem central do trabalho fundamenta-se nos
estudos de Gao et al. (2019), Rowe et al. (2021) e
Carvalho et al. (2022a, b, 2025). Neste estudo, realiza-
se a analise da estabilidade de orbitas ao redor da Lua,
com foco em missoes cientificas em orbita de baixa
altitude.

Sdo consideradas as principais perturbagdes que
atuam no ambiente espacial, como o campo
gravitacional ndo uniforme da Lua e a influéncia da
Terra como terceiro corpo, com o objetivo de
identificar regides orbitalmente estaveis, associadas a
ocorréncia de orbitas quase congeladas, bem como
regides instaveis com potencial aplicacdo na remogao
de detritos em orbita lunar. As equagdes de
movimento sdo resolvidas por meio de simulagdes
numéricas com o software Maple, visando a
determinagdo de pontos de equilibrio associados a
estabilidade orbital.

Adicionalmente, um modelo mais completo ¢
implementado no software GMAT (General Mission
Analysis Tool), desenvolvido pela NASA, um sistema
multimissdo de codigo aberto voltado a andlise,
concep¢ao ¢ simulacdo de missdes espaciais. O
GMAT ¢ empregado na realizagdo de simulagdes
numéricas complementares, bem como na geragdo de
graficos e na visualizagdo das trajetorias orbitais em
trés dimensoes.

RESULTADOS E DISCUSSAO

As simulagdes numéricas foram conduzidas por meio
do software Maple, utilizando um modelo analitico
dado pela equagdo (4). Adicionalmente, realizaram-se
simulagdes no GMAT (General Mission Analysis
Tool), empregando um modelo gravitacional lunar
mais completo, representado por uma expansdo de
ordem 50 x 50. A equacdo (4) ¢é substituida nas
equacdes Planetarias de Lagrange, um sistema de
equacdes diferenciais nao lineares, e integrada
numericamente via software Maple para investigar o
comportamento dos elementos orbitais mediante as
perturbagdes consideradas.

Dividimos o trabalho em dois conjuntos de dados para
realizar as simulagdes numéricas, em que os dados
orbitais estdo apresentados na Tabela 1 e 2.
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e Simulacgdo 1.

Tabela 1. Pardmetros orbitais iniciais adotados na
Simula¢g@o 1. Dados obtidos de Gao et al. (2019).

Parametros Orbitais

Valores iniciais

Semieixo maior (a) 1857.6 km
Excentricidade(e) 0.0428
Inclinagdo(i) 90°
Argumento do Pericentro(g) 270°
Longitude do Nodo 0°

Ascendente (@)

Na Simulagdo 1, sdo considerados os harmonicos
zonais do J2 ao J18, bem como os harmonicos
setoriais C22, C31, C32 ¢ C33, e¢ os harmonicos
tesserais S22, S31, S32 e S33. Além disso, incluiu-se
o efeito de terceiro corpo, correspondente a Terra em
orbita eliptica e inclinada, por meio do modelo
R2MST (Carvalho et al., 2022b). O argumento do
pericentro igual a 270° ¢ tipico de oOrbitas quase
congeladas, definindo uma configuragdo na qual o
pericentro se localiza sobre a regido do Polo Sul lunar,
contribuindo para a realizagdo de observagdes
cientificas nessa regido e para a manutencdo da
estabilidade orbital ao longo do tempo.
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Figura 1. Excentricidade x Tempo (Dias): Condig¢des
iniciais: a= 1857.6 km, e= 0.0428, i= 90°, g =270°,
= 0°. Potencial perturbador: Modelo 18 x 3.

Da solucdo da equagdo (4), via equacdes Planetarias
de Lagrange, obtemos a Figura 1, na qual se observa
um comportamento oscilatério da excentricidade ao
longo do tempo, superposto a uma tendéncia de
decrescimento gradual. A excentricidade apresenta
um decaimento progressivo ao longo do tempo,
partindo de e = 0.0428 e atingindo valores minimos
em torno de e = 0.024 por volta de 365 dias, com
oscilagdes periddicas de pequena amplitude.

Como mostra a Figura 1, a excentricidade esta
circularizando, apresentando uma grande variagdo, o
que pode prejudicar a missdo e/ou exigir grandes
gastos com manobras corretivas.

A Figura 2 mostra que o comportamento da
excentricidade em fung@o do argumento do pericentro
apresenta variagdes ao longo do periodo analisado.
Observa-se que a  excentricidade  oscila
aproximadamente no intervalo de e = 0.024 a e =
0.046, enquanto o argumento do pericentro varia entre
g=270°¢ g =290°.
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Figura 2. Excentricidade x Argumento do Pericentro:
Condigoes iniciais: a= 1857.6 km, e= 0.0428, i= 90°,

g =270°, o= 0°. Potencial perturbador: Modelo 18 x 0.025

3.

Comparando o modelo analitico com um modelo mais 265 270 275 o iﬁ:; 285 290 295
robusto, a Figura 3 evidencia que o modelo oo ey Ny prvyEn
implementado no software GMAT de ordem e grau 50 e=0.042 e=0.045

x 50 dos harménicos esféricos, apresenta variagdes de

maior amplitude da excentricidade ao longo de 365 Figura 4. Diagrama Da Excentricidade x Argumento
dias, superando o valor de e = 0.05 e exibindo do Pericentro: Condigdes iniciais: a= 1857.6 km, e=
oscilagdes mais pronunciadas em comparagdo com o 0.03, i= 90°, @ =270°, @ = 0°. Potencial perturbador:
modelo analitico de ordem e grau 18 x 3 dos Modelo 18 x 3.

harmoénicos esféricos. Mas, no geral, o modelo
analitico representa com uma certa precisdo a

dindmica da nave espacial ver Figura 3). A Figura 4 mostra a relagdo entre a excentricidade e o
argumento do pericentro para diferentes condi¢des
0055 ; ; ; ; ; ; ; iniciais. Observa-se que a curva correspondente a e =

0.033 apresenta variagdes de menor amplitude, tanto
na excentricidade quanto no argumento do pericentro,
em comparagdo as demais condi¢cdes analisadas,
inclusive o valor usado por Gao et al. (2019), que é
¢=0.0428. Esse comportamento indica que a Orbita
permanece confinada em torno de uma regido proxima
1 ao ponto de equilibrio dindmico, caracterizando um
regime de libragdo. Por outro lado, as demais curvas
exibem oscilagdes de maior amplitude, associadas a
uma dinamica orbital menos estavel, o que reforca a
maior estabilidade do caso com e = 0.033.

0.05

0.045

0.04

0.035

Excentricidade (e)

0.03

0.025

0.02 i i i | | | i
0 50 100 150 200 250 300 350 400

GMAT 50 x SDTﬂO (Dlasgemi-analytical 18x3

Figura 3 . Excentricidade x Tempo (Dias): Condicdes
iniciais: a= 1857.6 km, e= 0.0428, i= 90°, g =270°, o
=0°.

Sendo assim, para manter a 6rbita com menor variagao
dos elementos orbitais, € com isso, manter a Orbita
mais proxima do valor nominal, o que ajuda no sentido
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e Simulacgio 2.
0.037

003671 Os resultados da Simulagdo 1 indicaram que a
excentricidade e = 0.033 estd associada a um
comportamento orbital mais estdvel em comparagio
aos demais valores analisados na Figura 4. Com base
nessa constatacao, realizou-se uma nova simulagdo, na
qual a excentricidade inicial foi ajustada para e =
0.033, como mostra a Tabela 2.

0035 \
0034
0033
0032

0.031 Tabela 2: Condigdes iniciais com o ajuste do valor da

Excentricidade para e= 0.033.

0.030

- Parametros Orbitais Valores iniciais
2607 268 269 270 27 272 273 274 275 .. .
2(dep) Semieixo maior (a) 1857.6
Figura 5. Diagrama Da Excentricidade x Argumento Excentricidade(e) 0.033

do Pericentro: Condigdes iniciais: a= 1857.6 km, e=
0.033, i=90°, g =270°, o = 0°. Potencial perturbador:
Modelo 18 x 3.

A Figura 5, evidéncia, com maior nivel de detalhe, o Inclinagio(i) 90°
comportamento da excentricidade em fungdo do
argumento do pericentro para o caso com e = 0.033.
Observa-se que a excentricidade varia
aproximadamente no intervalo de e = 0.030 a e = Argumento do Pericentro(g) 270°
0.038, apresentando oscilagdes de pequena amplitude.
O argumento do pericentro também apresenta
variagdes de pequena amplitude, oscilando entre g =

267° e g=275°, caracterizando um regime de libragdo Longitude do Nodo o
em torno de um ponto de equilibrio dindmico. Como Ascendente () 0
consequéncia, 0 pericentro permanece

predominantemente proximo a regido do Polo Sul
lunar, sem deslocamentos significativos ao longo do
tempo. As pequenas oscilagdes observadas na
excentricidade e no argumento do pericentro indicam
uma Orbita com elevado grau de estabilidade,
classificada como quase congelada.
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A Figura 7 evidencia que os resultados obtidos no
0.037 software GMAT (50 x 50) apresentam oscilagdes mais
intensas da excentricidade ao longo de 365 dias, com
04036 valores superiores a e= 0.045 e atingindo
aproximadamente e = 0.046. Em comparacdo, o
0.035 modelo semi-analitico (18 x 3) apresenta variagdes de
menor amplitude, com a excentricidade oscilando

0034 entre e = 0.030 e e = 0.038, mantendo um valor médio
. praticamente constante ao longo do tempo. Esses

0.033 resultados indicam que o modelo GMAT (50 x 50)
apresenta uma tendéncia mais acentuada de
0.032 crescimento da excentricidade no periodo analisado.
Ou seja, neste caso, o modelo mais robusto (GMAT)
0.031 apresentou uma ligeira diferenca do modelo analitico,
mas ainda assim, o modelo analitico foi importante
0.030 para encontrar a excentricidade com menor variagdo
da excentricidade, garantindo uma Orbita mais
0 100 200 300 proxima do valor nominal.

t(dias)

Figura 6. Excentricidade x Tempo (Dias):
Condigoes iniciais: a= 1857.6 km, e= 0.033, i=
90°, g =270°, o= 0°. Potencial perturbador:
Modelo 18 x 3.

A Figura 6 mostra que a excentricidade apresenta
oscilagdes periddicas ao longo do intervalo analisado,
variando aproximadamente entre e = 0.030 e e = 0.037
ao longo de 365 dias. Apesar dessas variagdes, o valor
médio da excentricidade permanece praticamente S
constante, ndo sendo observada tendéncia
significativa de crescimento ou decaimento ao longo
do periodo considerado. Esse comportamento difere
daquele verificado na Figura 1, na qual a
excentricidade apresenta um decaimento progressivo
ao longo do tempo.

nes
000 11:59:20.000

Figura 8 Gerada pelo GMAT e corresponde a orbita
das condig¢des iniciais da Figura 7.

A Figura 8 evidencia que a Lua praticamente nao
possui atmosfera, o que possibilita a operagdo de

0.046 satélites em Orbitas de baixa altitude sem a influéncia
0.044 | 1 do arrasto atmosférico. Entretanto, essa condi¢do esta
ooaz | associada a uma limitagdo relevante relacionada a
complexidade do campo gravitacional lunar. As
T ooty irregularidades no potencial gravitacional podem
§ oo | 1 induzir  instabilidades  orbitais  significativas,
é 00 “ \ \ \ ‘ ) . | | sobretudo em Orbitas de baixa altitude e com
g inclinagdes proximas de 90°, podendo resultar na
i oo \ \ \ \ \ degradacdo gradual da orbita e, em casos extremos,
0032 culminar na colisdo do satélite com a superficie lunar.
0.03 |{
0.028 0 éD 160 150 260 2"50 360 32")0 400 CONCLUSAO
GMAT 50 x SDTmo (Diaséemi-analytical 18x3 . .
Neste trabalho, foi empregado um modelo semi-
Figura 7. Excentricidade x Tempo (Dias): Condigdes analitico do campo gravitacional lunar considerando
iniciais: a= 1857.6 km, e= 0.033, i= 90°, g =270°, @ os harmonicos zonais do J2 ao J18, além dos termos
=0°. setoriais e tesserais de ordem e grau 3, bem como a

perturbacdo  gravitacional da  Terra. Foram
identificadas orbitas quase congeladas ao redor da
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Lua, caracterizadas por variagdes reduzidas na
excentricidade e no argumento do perigeu. Destaca-se
que, com os dados da Simulagdo 2, a excentricidade
obtida neste trabalho apresenta menor variagdo e o
argumento do perigeu apresenta oscilacdes de
pequena amplitude em torno de 270°, evidenciando
um regime de libragdo tipico dessas Orbitas e
indicando uma configuracdo na qual o perigeu
permanece proximo a regido do Polo Sul lunar,
contribuindo para a estabilidade orbital ao longo do
tempo, o que esta de acordo com a proposta da missao
VMMO. Os resultados obtidos com o modelo
simplificado (18 x 3) foram corroborados por
simula¢des com um modelo mais completo (50 x 50),
realizadas no GMAT. As Orbitas identificadas
apresentam potencial aplicagdo em missoes lunares,
como a missio VMMO, além de indicar a
possibilidade de utilizagdo de configuracdes instaveis
em estratégias de remocdo de detritos, tema a ser
explorado em trabalhos futuros.
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