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O estudo de órbitas é um tópico de grande interesse em missões espaciais, pois é uma
etapa fundamental no planejamento de missões interplanetárias, contribuindo muito para
seu sucesso [1] e [2]. Em particular, para missões para o planeta Vênus, estes estudos são
fundamentais, pois Vênus está próximo do Sol, e este último possui um papel importante
na perturbação da órbita de um véıculo espacial em torno de Vênus. Dentro deste contexto,
o presente trabalho apresenta um estudo sobre a perturbação do Sol e seu efeito sobre
órbitas de véıculos espaciais ao redor de Vênus. Neste problema, a perturbação do Sol
é tratada como a perturbação de um terceiro corpo em órbita eĺıptica. Este tipo de
problema foi estudado em [3]. Naquele estudo desenvolveu-se o modelo de dupla média
com a função perturbadora expandida em Polinômios de Legendre até segunda ordem.
O modelo de dupla média é tomado sobre os movimentos médio dos corpos perturbado e
perturbador, visando eliminar as perturbações de curto peŕıodo que aparecem na trajetória
do véıculo espacial. Assim, a função perturbadora é dada pela equação (1):

⟨⟨R2⟩⟩ = K ′ µ
′n′2a2

16
[2
(
3 cos2 i− 1

)
+ 3e2(3 cos2 i− 1) + +15e2 sin2 i cos(2ω)] (1)

Depois disso, as equações das taxas de variação como uma função dos elementos orbitais
(excentricidade e, inclinação i, argumento do pericentro ω e longitude do nodo ascen-
dente Ω) do véıculo espacial são obtidas das equações planetárias de Lagrange. Assim, as
equações das taxas de variação são dadas pelas equações (2) a (5), como a seguir [3]:
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Sendo K =
[
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2e
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8 e
′4] e µ′, n′ e e′ são a razão de massa, o movimento médio e a

excentricidade do corpo perturbador, respectivamente.
A integração numérica das equações (2) a (5), dada uma condição inicial para o véıculo

espacial em órbita ao redor de Vênus, fornece a variação ao longo do tempo de cada
elemento orbital do véıculo devida ao efeito secular da perturbação do Sol. Neste estudo,
a estabilidade da órbita do véıculo é analisada em termos da manutenção da excentricidade
e da inclinação, dentro de certos limites pré-fixados. O objetivo é encontrar órbitas que
sofrem o mı́nimo de desvio da órbita nominal.

Para inferir a magnitude da perturbação do Sol, nas órbitas que sofrem o mı́nimo de
desvio da órbita nominal, nós utilizamos o modelo da integral da aceleração perturbadora
no qual a integral das componentes da diferença entre aceleração total r̈ do véıculo espacial
e a aceleração de uma órbita kepleriana r̈k, dada por a = r̈ − r̈k, resulta na perturbação
ĺıquida sobre o sistema [4]. Nesta pesquisa as integrais são avaliadas numericamente.

Os resultados utilizando a integral da aceleração da perturbação mostraram o quanto
as órbitas do véıculo espacial sob a perturbação do Sol diferem de uma órbita kepleriana
de referência. Quanto menor for o valor desta integral, menos perturbado é o sistema.
Além disso, o valor da integral fornece informações sobre a magnitude do incremento de
velocidade necessário para manter a órbita estudada o mais próximo posśıvel da órbita
kepleriana de referência.
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