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Resumo

A Terra sofre a amega continua de colisao com objetos cosmicos, sejam eles asteroides ou
cometas. A denominacao dos Objetos Préoximos a Terra, ou Near Earth Objects, comu-
mente referidos por NEOs, agrupa os asteroides e cometas que permeiam a vizinhanca
terrestre. Apesar da maioria desses corpos nao oferecer riscos significativos de impactos,
existe uma parcela nao nula que pode entrar em rota de colisao com a Terra e causar
inimeras destrui¢goes. Com isso, uma area da ciéncia voltada para a defesa planetaria tem
constantemente estudado e desenvolvido tecnologias para conter eventos em que uma coli-
sao com um NEO é provavel. A principal estratégia de defesa se da por meio do desvio de
um corpo que esteja viajando em direcao a Terra através da utilizacao de tecnologias de
mitigacao. Entre essas tecnologias, os impactadores cinéticos se destacam por sua aplica-
¢do e eficiéncia, e neste contexto, a primeira missao focada em demonstrar essa tecnologia
na pratica, a Double Asteroid Redirection Test, ou DART, foi lancada em 2021. O obje-
tivo deste trabalho é fazer uma andlise do problema da deflexao de asteroides com foco
em impactadores cinéticos, utilizando pardmetros reais da missdo DART para analises de

dindmica orbital.

Palavras-chaves: dindmica orbital, deflexdao de asteroide, NEO, missao DART.






Abstract

Earth is under a continuous threat of collision with cosmic objects, whether they are as-
teroids or comets. The designation Near-Earth Objects (NEOs) groups together asteroids
and comets that move within Earth’s vicinity. Although most of these bodies do not pose
significant impact risks, a non-negligible fraction may enter a collision course with Earth
and cause widespread destruction. As a result, a branch of science dedicated to planetary
defense has been actively studying and developing technologies to prevent events where a
collision with an NEO is likely. The primary defense strategy involves deflecting a body
traveling toward Earth using mitigation technologies. Among these technologies, kinetic
impactors stand out for their applicability and efficiency. In this context, the first mis-
sion specifically designed to demonstrate this technology in practice, the Double Asteroid
Redirection Test (DART), was launched in 2021. The objective of this study is to ana-
lyze the asteroid deflection problem with a focus on kinetic impactors, using real mission

parameters from DART to conduct orbital dynamics analyses.

Key-words: orbital mechanics, asteroid deflection, NEO, DART mission.
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1 Introducao

A Terra esta situada em um ambiente que por muitas vezes pode ser hostil. Desde
sua formacao, nos primérdios do Sistema Solar, ela sempre foi alvo de outros corpos que
estao presentes no espaco, como asteroides e cometas. Nos piores cenarios de colisao com
estes objetos cosmicos, todo o curso evolutivo da vida que habitava o planeta foi alterado,
assim como sua ecosfera e suas condigoes climaticas. Nesse cendrio, a humanidade se vé

vulneravel a um tipo de ameaga vinda dos céus.

Ao longo dos anos, com o desenvolvimento do conhecimento sobre o espago e suas
leis fundamentais, a comunidade cientifica dedicou-se a estudar e identificar estes corpos
que poderiam se tornar uma ameaca a toda a populacao global. Embora a humanidade
tenha avanc¢os muito significativos na identificagdo de objetos cosmicos, ainda é impra-
ticavel a identificacao de absolutamente todos os corpos que existem no Sistema Solar,

mesmo que uma grande parcela desses objetos seja conhecida atualmente.

Apesar de grandes eventos de colisbes com asteroides e cometas serem raros em
um periodo que abrange a existéncia humana, eles estao distribuidos na escala de tempo
geoldgica de forma aleatéria, e podem vir a ser imprediziveis. Diante da imprevisibilidade e
do grau de incerteza que permeia a discussao sobre impactos com estes objetos césmicos, a
comunidade cientifica voltou-se para o estudo e desenvolvimento de tecnologias que sejam
capazes de mitigar esses eventos e prevenir a Terra de sofrer com impactos que possam
ser destrutivos em escalas regional ou mesmo global, e consequentemente salvar a vida de

milhares de pessoas.

Com isso, estratégias de defesa planetaria tém sido discutidas e desenvolvidas, nas
quais o foco principal é a deflexdo de um corpo que esteja em rota de colisdao com a Terra
de forma que sua trajetéria seja alterada e ele seja desviado. A partir desse ponto, o
planejamento e langcamento de missoes espaciais que venham demonstrar e comprovar a
acao e efetividade dessas novas tecnologias tornaram-se um objetivo real. Desta forma,
a primeira missao do mundo com o objetivo de validar uma tecnologia de deflexdao de
asteroides, a Double Asteroid Redirection Test ou DART ocorreu entre 2021 e 2022.

O presente trabalho visa o estudo do ponto de vista da mecanica orbital do pro-

blema de interceptacao e deflexdo de asteroides aplicada a arquitetura da missdo DART.

1.1 Objetivo Geral

O objetivo geral desde trabalho é o estudo tedrico da dindmica orbital em mis-

soes de redirecionamento de asteroides, com énfase no método de deflexdo por meio de
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impactadores cinéticos.

1.2 Objetivos Especificos

Os objetivos especificos do presente trabalho sao:

« Estudo das tecnologias existentes de redirecionamento de asteroides e cometas.
o Modelagem matematica do problema de interceptacao e deflexao de asteroides.

e Modelagem de trajetérias da missao DART em software de simulagdo de missoes

aeroespaciais.

o Analise de dados obtidos e comparagao com parametros reais da missao.

1.3 Metodologia

O presente trabalho desenvolve-se por meio de uma revisao bibliografica e funda-
mentacao tedrica dos principais conceitos que abrangem o problema de redirecionamento
de asteroides, as principais tecnologias existentes atualmente, os conceitos de dinamica
orbital que descrevem este problema do ponto de vista fisico e matematico, bem como

simulagoes computacionais para analise de missoes espaciais.

1.4 Justificativa

O desenvolvimento deste trabalho tem como justificativa a possibilidade da Terra
ser atingida por corpos que podem causar inimeras destrui¢oes e a necessidade do desen-
volvimento de técnicas que sejam utilizadas como mitigacao desses cenarios destrutivos.
Além disso, o cendrio atual em que missdes espaciais de redirecionamento de asteroi-
des estao sendo colocadas em pratica é propicio para o estudo, validagao e avaliagdo da

efetividade dessas novas tecnologias em um cenario real de colisao com um asteroide.

1.5 Organizacao do Trabalho

Este trabalho é organizado em trés segoes. A primeira se¢cdo corresponde aos as-
pectos gerais do trabalho, seus principais objetivos e metodologia. A segunda segao cor-
responde a contextualizacao, fundamentacao tedrica, e desenvolvimento dos conceitos que
descrevem o problema principal a ser discutido. A terceira se¢ao corresponde as simulagoes

computacionais, analises de resultados, e consideracoes finais.



29

2 Contextualizacao

2.1 Objetos Préximos a Terra (NEOs)

A definigdo de Objetos Préximos a Terra (Near-Earth Objects ou NEOs) corres-
ponde a um grupo de corpos celestes, como cometas e asteroides, que sofrem a ac¢ao da
atracao gravitacional de planetas do sistema solar e sao redirecionados a érbitas que in-
terceptam a vizinhanca terrestre. Tal proximidade a Terra gera riscos de impactos e a
necessidade da constante observagao e monitoramento destes corpos, assim como o desen-

volvimento de estratégias capazes de impedir ou mitigar possiveis colisoes. (COLOMBO,
2010; CNEOS.. ., )

Asteroides e cometas sao destrocos remanescentes do processo de formacao do
Sistema Solar, ocorrido hé cerca de 4,6 bilhoes de anos, que estao presentes nele orbitando
o Sol. Os cometas sao corpos formados majoritariamente por gelo e particulas de poeira
localizados na regiao externa mais fria do sistema planetario, e sao oriundos do processo de
formacao dos planetas gigantes gasosos Jupiter, Saturno, Urano e Netuno, que ganharam
forma a partir da aglomeragdo de bilhdes de cometas. Asteroides sdo corpos rochosos
oriundos do processo de formagao dos planetas na regiao interna mais aquecida do Sistema
Solar, sendo eles Mercurio, Vénus, Terra e Marte. Enquanto os asteroides estao presentes
em sua grande maioria na regiao entre as orbitas de Marte e Jupiter, os cometas estao
presentes no Cinturao de Kuiper, regiao localizada além da orbita de Netuno até 55 UA

do Sol. (COLOMBO, 2010; CNEOS. ..., )

Os corpos identificados como NEOs orbitam a uma distancia de periélio de até 1,3
UA, e viajam em altas velocidades relativas a velocidade da Terra, variando em tamanho
de pequenas pedras a quilometros de comprimento. Dentre este grupo esta o subgrupo
composto por asteroides denominado Asteroides Préximos a Terra (Near-Earth Asteroids
ou NEAs). (COLOMBO, 2010; CNEOS. .., )

2.2 Riscos de Impacto e Defesa Planetaria

A ocorréncia de grandes impactos de asteroides com a Terra marcou o processo
de formacao geoldgica do planeta a ponto de interferir significativamente em sua ecosfera
e na evolucao da vida terrestre. Grandes eventos que ocorreram ao longo de milhares de
anos sao baseados em hipodteses e evidéncias de colisoes com asteroides ou cometas, como
por exemplo a extingdo em massa da vida que habitava o planeta no periodo Cretéaceo-

Terciario, tal como os dinossauros, em decorréncia de uma colisao catastrofica com um
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asteroide, ou como por exemplo a formac¢do da Lua por meio de uma colisdo entre um
corpo aproximadamente do tamanho de Marte e a Terra. (CHAPMAN; MORRISON,
1994)

Uma vez que estes eventos astronomicos de grande impacto possuiram e ainda
possuem uma influéncia significativa sobre o curso evolutivo da vida terrestre, discus-
soes sobre colisdes que possam vir a ocorrer nos dias atuais estao sempre presentes no
meio cientifico, bem como o estudo e desenvolvimento de possiveis estratégias de defesa

planetaria para a mitigacao de danos ou ainda o evitamento de um evento deste tipo.

Uma colisao de um NEO com a Terra pode ser potencialmente destrutiva se houver
riscos de efeitos devastadores sobre uma determinada regiao do planeta ou de catastrofes
globais provenientes do impacto. A indicacao de riscos de possiveis impactos de NEOs
com a Terra e a andlise de suas consequéncias dependem da determinagdo das orbitas
desses objetos e da estimativa do quao perto eles podem chegar da Terra, entretanto, a
determinacao de suas orbitas ocorre a partir de uma aproximacao de dados coletados com
as posigoes dos corpos observadas no céu, ja que esses dados nao sao exatos. Dentre a
categoria dos NEOs estd a subcategoria dos Objetos Potencialmente Perigosos ( Potentially
Hazardous Objects ou PHOs), que estdo orbitando a uma distancia inferior a 0,05 UA da

orbita terrestre e possuem uma probabilidade de colisao com a Terra diferente de zero.
(COLOMBO, 2010; CNEOS..., )

Diante de um cenario passivel de uma colisdo, a probabilidade da Terra sofrer
um impacto com um corpo de magnitude suficiente para causar uma perturbagao des-
comunal no ecossistema global, ou atingir grandes areas urbanas a ponto da populagao
mundial ser reduzida ou mesmo dizimada, é consideravelmente baixa, sendo estimada em
1 a cada 10.000. A avaliacao de possiveis danos causados por impactos cosmicos é depen-
dente da magnitude e da energia do corpo, asteroide ou cometa, que venha a cruzar a
orbita terrestre, uma vez que objetos com didmetro inferior a 50 m e com energia inferior
a 10 megatons sofrem uma dissipacao de energia e sao desintegrados ao adentrarem a
atmosfera superior. Objetos maiores que 50 m de comprimento podem causar danos lo-
cais dependendo de circunstancias como a regiao que eles atingem, velocidade, angulo de
entrada na atmosfera e da composicao desses corpos. Para que uma catastrofe de ordem
global ocorra, a magnitude que um objeto precisa ter é estimada entre 0,5 e 5km, embora

nao se saiba ao certo o tamanho exato que este corpo deve ter para que seja capaz de
causar destruigoes. (CHAPMAN; MORRISON, 1994; NEOMAP, 2004)

A estimativa para a ocorréncia de impactos cosmicos depende do fluxo de cometas
e asteroides que atingem a Terra. Estes asteroides sao majoritariamente fragmentagoes
rochosas e metdlicas, provenientes de colisdes ocasionadas na regiao do Cinturao de As-
teroides, e atingem a Terra a uma velocidade aproximada de 20 km/s. J& os cometas

possuem uma velocidade mais alta em comparagao aos asteroides, variando de 30 a 60



2.2.  Riscos de Impacto e Defesa Planetdria 31

km/s, porém ocorrem em menor frequéncia. Estatisticamente, objetos maiores que 1 km
sao quantificados em 1000, o que os torna raros em ocorréncia, enquanto que objetos
maiores que 40 m sao quantificados em mais de 1 milhao, cuja frequéncia de impacto esta
em torno de centenas de anos. (CHAPMAN; MORRISON;, 1994; COLOMBO, 2010)

Apesar da possibilidade de cometas colidirem com a Terra ser expressiva, esses
objetos estdao, de modo geral, fora do escopo de missdes para mitigagao de colisdes, uma
vez que eles sdo constituidos por uma estrutura porosa e fragil e viajam em velocidades
relativamente altas capazes de gerar um alto potencial de impacto, o que os torna dificeis
de serem mitigados considerando as tecnologias atuais existentes e curto periodo de tempo
em que podem ser detectados, levando-se em consideragao cometas de longo periodo.
Ainda, a ocorréncia de cometas é consideravelmente menor do que a de asteroides, sendo

assim, 99% do total de NEOs existentes e da probabilidade de impactos sao referentes aos
asteroides. (NEOMAP, 2004)

E possivel correlacionar o fluxo de impacto de asteroides com a quantidade de
energia liberada durante a colisao e com a incidéncia temporal que estes eventos ocorrem.

Esta relagao é mostrada no grafico abaixo:
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Figura 1 — Fluxo de Asteroides. Fonte: (CHAPMAN; MORRISON, 1994)
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O gréfico acima demonstra como a magnitude de um asteroide se relaciona com
o intervalo de tempo em que esses corpos atingem a Terra e quantidade de energia equi-
valente a liberada em explosoes, que a colisao com eles libera. Dois grandes eventos de
impacto com asteroides sao marcados no grafico como parametro: o evento de Tunguska,
em que a queda de um corpo celeste sobre a regiao da Sibéria, em 1908, causou uma
devastagao sobre uma area maior que 1000 km?; e o impacto que teria causado a ex-
tingdo em massa de indmeras espécies no periodo Cretéceo-Tercidrio, indicado por K/T
(Cretaceous/Tertiary). (CHAPMAN; MORRISON, 1994)

Com base nos dados existentes que descrevem a ocorréncia de impactos com as-
teroides, é possivel também correlacionar os eventos resultantes de tais episdédios com a
ocorréncia de impactos e tamanho dos objetos em questao. Entretanto, uma analise mais
apurada deve levar em consideracao a energia cinética do corpo, que depende intrinseca-
mente de sua massa e velocidade. (NEOMAP, 2004)

A tabela a seguir mostra esta correlagao entre a dimensao do objeto e frequéncia
de impacto, os eventos passiveis de se ocorrer, o didmetro da cratera formada caso o
corpo atravesse a atmosfera sem sofrer desintegragao significativa e atinja o solo, e a
energia liberada considerando um corpo celeste rochoso de densidade de 3500 kg/m? e
uma velocidade de impacto de 20 km/s (NEOMAP, 2004):

Tabela 1 — Frequéncia de impactos e eventos resultantes

Dimensao | Intervalo Energia Diametro Consequéncias possiveis/Eventos com-

do Objeto | médio  de | liberada da cratera | paraveis

(m) impacto (megatons | formada

(anos) TNT) (km)

30 200 2 - Danos menores, ondas de choque e bo-
las de fogo.

50 2500 10 <1 Explosao equivalente ao Evento de
Tunguska ou crateras menores.

100 5000 80 2 Maior detonagao de Bomba de Hidro-
génio.

200 47.000 600 4 Destruicao em escala nacional.

500 200.000 10.000 10 Destruicao em escala continental.

1000 600.000 80.000 20 Milhoes de mortes, efeitos globais.

5000 20 milhoes | 10 milhoes 100 Bilhoes de mortes, mudanga climatica
global.

10.000 100 milhoes | 80 milhoes | 200 Extin¢ao da civilizagdo humana.

Fonte: (NEOMAP, 2004)

A massa de um NEO pode ser estimada a partir de sua magnitude absoluta H,

um parametro que mede a magnitude aparente, ou seja, o brilho intrinseco que um objeto

celeste aparenta ter na Terra, se este estivesse a uma distancia de 10 parsecs. Da mesma
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forma sua velocidade pode ser estimada a partir de pardmetros orbitais. (NEOMAP, 2004;
LCO, 2022)

A distribuicdo de NEAs conhecidos pode ser obtida de acordo com suas mag-
nitudes absolutas e velocidades caracteristicas de cada corpo. Através da representacao
da magnitude absoluta H como uma func¢ao do quadrado da velocidade de impacto do

asteroide com a superficie da Terra, o grafico abaixo é obtido:

H

600 1200 V2(km?/s?)
Figura 2 — Distribuicao de NEAs. Fonte: (NEOMAP, 2004)

As curvas no grafico acima sao obtidas a partir de H em fun¢ao de V2 considerando
uma quantidade de energia fixa para o corpo, sendo a curva superior correspondente a
energia de um objeto de H=18 (valor caracteristico para corpos de aproximadamente 1 km
de didmetro) e V=18,8 km/s, e a curva inferior correspondente a energia de um objeto
de H=22 (valor caracteristico para corpos de aproximadamente 160 m de didmetro) e
V=18,8 km/s. A velocidade considerada é a média para os objetos conhecidos. Desta
maneira, um corpo pode possuir uma energia equivalente ou maior que a de um corpo de
1 km de didmetro viajando a 18,8 km/s se estiver localizado acima da curva superior, e
nao apenas acima da linha constante para H=18, o que demonstra que a analise baseada

apenas nas dimensoes do corpo pode subestimar os riscos reais que um NEA possa oferecer.
(NEOMAP, 2004)

Nesse contexto, diversos dados sao coletados em programas de pesquisa e rastre-
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amento de NEOs, sendo a maior parte destes dados referentes a objetos com didmetros
maiores de 1 km, enquanto uma grande quantidade de objetos menores ainda permanecem
nao descobertos e podem vir a passar despercebidos uma vez que exigem equipamentos
mais sensiveis para sua deteccao. Mesmo para objetos relativamente menores, com di-
ametros que variam de 50 m a 200 m, a energia destrutiva liberada em colisdes com
estes corpos pode ser equiparada a energia liberada pela maior Bomba de Hidrogénio ja
detonada, independentemente se o corpo se desintegra em sua entrada atmosférica ou

conserva-se até atingir o solo e formar uma cratera. (NEOMAP, 2004)

Apesar da probabilidade da ocorréncia de um evento cataclismico ser estatistica-
mente baixa para um curto periodo na linha do tempo da evolugao geologica da Terra, na
qual o ser humano moderno habita o planeta, esta ameaga é existente na medida em que
milhares de objetos celestes estao constantemente viajando no Sistema Solar e a quan-
tidade de corpos conhecidos e catalogados ainda difere da populacao real de NEOs. Um
episddio de colisao com um destes corpos pode causar devastacoes significativas, inclu-
sive destruicoes em massa, e a reducao ou mesmo exting¢ao da civilizagdo humana. Nesse
cenario, o desenvolvimento de tecnologias para que medidas protetivas possam ser toma-
das tornou-se um ramo da ciéncia que engloba a catalogagdo e rastreamento de corpos
celestes potencialmente perigosos existentes na vizinhanca terrestre e no Sistema Solar;
o planejamento e o envio de missoes espaciais focadas na aquisicao de dados referentes
a dinamica orbital, posi¢ao, velocidade, composicdo quimica, e estrutura fisica de aste-
roides; e a defesa planetaria através da destruicao completa do objeto em questao, ou da

deflexdao do alvo por meio da alteracao de sua érbita.

2.3 Estratégias de Deflexao de NEOs

A partir de programas de pesquisa que realizam a deteccao, rastreio e caracteri-
zacao de NEOs, estratégias podem ser desenvolvidas para defesa planetaria e mitigacao
das destruigoes causadas por eventos de colisao entre um corpo potencialmente perigoso
e a Terra. Tais estratégias dependem de diversos fatores como o intervalo de tempo trans-
corrido entre a deteccao do objeto e a colisao em si, a energia que o corpo transporta,

sua massa, composicao, velocidade e caracteristica da érbita. (National Research Council,

2010)

Eventos de colisdo com objetos relativamente pequenos (aproximadamente 100
metros de didmetro ou menos), de baixa energia e densidade inferior & de corpos que
possuem em sua composi¢do metais pesados como o ferro, podem resultar em explosoes
aéreas, ondas de choque, radiacao térmica e devastacoes sobre uma determinada regiao.
A maneira mais efetiva e barata de preservar vidas e propriedades neste caso é através da

evacuagao da area afetada e construcao de abrigos. Para eventos cataclismicos de médio



2.3. FEstratégias de Deflexdo de NEOs 35

e grande porte que liberam quantidades maiores de energia, a estratégia ideal configura
uma alteragao no momento angular e na trajetéria do corpo de forma que este nao alcance

a Terra. (National Research Council, 2010; COLOMBO, 2010)

Dessa forma, as estratégias de mitigacao de uma colisao com um PHO podem ser

classificadas a partir de seus mecanismos de atuacao:

« Métodos Slow Push/Pull

Os métodos de slow push/pull consistem em uma alteracao gradual da érbita por
meio da aplicagdo de uma forca pequena e constante que atua na direcao do mo-
vimento do PHO ou de forma contraria a ele, de forma que o corpo sofra uma
mudanca de velocidade e consequentemente surja uma pequena aceleragao relativa
a sua orbita regular. Com isso, o objeto pode cruzar a érbita terrestre antes ou
depois do momento previsto em condigoes sem influéncias externas. (National Re-
search Council, 2010)

As técnicas de slow push e slow pull funcionam de acordo com trés tipos de me-
canismos: a utilizacdo da forga gravitacional, a aplicacdo de uma forca de contato
e a utilizacdo de recursos naturais para altera¢do da orbita do objeto. (National

Research Council, 2010)

A utilizagao da forca gravitacional ocorre a partir do posicionamento de uma sonda
que passa a orbitar o objeto, e com isso a atracao gravitacional entre os corpos
produz forgas opostas responséaveis por gerar uma aceleragao resultante sobre o cen-
tro de massa do sistema. Ao contrario desta técnica, a aplicacdo de uma forca de
contato ocorre por meio de contato direto com o corpo, em que um sistema propul-
sivo aplica uma forga sobre ele o movimentando fisicamente. Além disso, recursos
naturais como a energia solar e pressao de radiacao podem ser utilizados para gerar
alteracoes orbitais por meio de mudancas na resposta termo-6éptica da superficie do
corpo ou pela evapora¢ao do material que o compde. (National Research Council,
2010; COLOMBO, 2010)

Estes métodos sao efetivos em alvos pequenos, com diametro de aproximadamente
200 m ou menos, na qual incrementos pequenos de velocidade, em torno de 1 mm/s,
podem ser aplicados. Caso contrario, este método sera efetivo somente se houver um
longo periodo de tempo de adverténcia, portanto eles sao aplicdveis em apenas 1%
dos cenarios alarmantes, ou ainda, podem ser utilizados para refinar grandes mu-

dangas de 6rbitas obtidas por meio de outros métodos. (National Research Council,
2010; NASA, 2007)
o Métodos Impulsive

Os métodos caracterizados como impulsive sao os de atuagao imediata sobre o corpo.

Eles consistem na aplicagao instantanea de uma grande quantidade de momento
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e energia sobre o corpo de forma que ele mude de oOrbita e desvie da Terra, ou
mesmo seja partido em fragmentos, embora esta tltima op¢ao possa ser arriscada se

houverem riscos dos fragmentos ainda assim atingirem a Terra. (National Research
Council, 2010; COLOMBO, 2010)

As duas opgoes existentes para que uma grande quantidade de energia seja trans-
ferida para o corpo se dao por meio de explosoes nucleares, que consistem em ex-
plosivos nucleares que sao detonados na superficie do corpo, acima ou abaixo dela,
ou por meio de impactadores cinéticos, que sao veiculos espaciais de alta velocidade
(acima de 5 km/s) que colidem com o alvo causando uma variacdo de momento
linear de forma que o corpo entre em uma nova Orbita. (NASA, 2007; National
Research Council, 2010)

Em decorréncia da necessidade de uma grande quantidade de energia liberada, os
explosivos nucleares sao os que liberam a maior energia e se mostram os mais efeti-
VoS, com isso exigem um menor grau de precisao quanto aos dados de caracterizagao
do objeto, como propriedades fisicas e massa, sendo necessario apenas o conheci-
mento de parametros orbitais e da massa aproximada. Ja os impactadores cinéticos
se mostram a solucao que nao utiliza energia nuclear mais efetiva e de tecnologia
simplificada, e podem entregar entre 1/10 a 1/100 da energia liberada pelas alterna-
tivas nucleares. Entretanto, os impactadores cinéticos sao sensiveis as caracteristicas
como porosidade, elasticidade e composi¢ao do corpo, e portanto exigem uma carac-
terizagao detalhada das propriedades fisicas e quimicas do corpo ou uma margem
de performance mais ampla. (NASA, 2007; COLOMBO, 2010)

De acordo com os métodos descritos acima, a escolha ideal a ser implementada

depende intrinsecamente de fatores como o tamanho e propriedades fisicas do PHO, o

tempo que se passara entre a detecgao do objeto, planejamento, concepcao e langamento

da missao, e o momento do impacto em si, a massa total que podera ser lancada e a

velocidade que o veiculo podera atingir com o objetivo de alcancgar a trajetoria ideal para

interceptar o corpo, fatores estes que dependem da capacidade dos veiculos langadores

existentes, da existéncia de sistemas propulsivos que fornecam propulsao adicional para

maiores velocidades e alteragoes de trajetorias, e dos parametros orbitais do PHO. Além

disso, mais de um método pode ser empregado caso o cenario em questao exija agoes mais
eficientes. (National Research Council, 2010)

As figuras a seguir mostram tabelas de comparativos entre os métodos de mitigacao

existentes atualmente:



37

2.3. FEstratégias de Deflexdo de NEOs

(0102 ‘OINOTOD 0T0Z ‘TIPUNOY) [DIRSSOY [RUONBN ‘L00Z VSVN) :99U0] 2aisjndus] SOPOIIN — g B[OqR],

"OI}WIRIP
op WB [ 91V

"SepPRI9P NO Sour SUNI[Y

"OpPRPIOO[OA YR W ojoedu]

oorjour)) Iopejoeduuy

"BPERIIP BUINL

‘opeuolap 19s ered O J Op 10U
-9JUI OU OPIZNPOIIUL 9 OAISO[dXT

(orosqns) reapony OArso[dxy

‘opewreigord odwo) wn wo
RUOJOP o olIjIodns wo esSSLLIO}Y

(pofelop) Ieapony oArso[dxry

oI Iedns © wod
01RJU0D WO RUOPP o weledu]

(em1p10dns) Iea[onN OAIsO[dXH

‘OHd ©°p
op rWE RIOUR)SIP BII0D BWIN € AQAQ 0®d (popuess) TesponN OArso[dxy
COUQIOADE ~e10do WO OpRUOIIP 9 OATsO[dxT]
op odwo) wn
ered wy T < ‘OHd *0RXOJOp BP RIOUYI)
BUQeAPE OP BHAID 9 OUUEWEY | _po v rejuowne wred ) Op 1011 | (O[OSQNS) [BUOIUSAUO.) OAISO[AX]]
op oduwo) op op opuepuadop sepesop “5JUT OU OPIZNPOIJUT 9 OAISO[AXT
epROOp BN SBLIBA 1O SOUR SUNJ[Y
op SOuIm ‘ojoeduwl Op ojuLWIOW OU BU03a(] | (S1IjI9dNs) [BUOIDUSATO]) OAISOTAXS]
vIed W ()Oc <
OHd °P
d 5
oRsuouII(] RIOUQIIPAPY op odwiaf, 0edLI0SO(] BOTUDYT,




Capitulo 2. Contextualizagdo

38

(0102 ‘TouNOy Y2IRSSEY [BUOIIEN (L00Z ‘VSVN) PIUOL Ysnd mojg SOPORIN — € BIOqRL,

"RIIOT,

® WOD OBSI[0D
op ®j0l

WO 9IJUD 9
[RUOTIOR)IARIS
RIOURUOSSOI
op ®puUoJ RWIN
1o0d oassed 0159
0SRD OIjoWRIP
op soljour

op SeUOUL))
“RIDUQ}IOAPR
op sepeoop
serrea eired
oIjouIRIp

op soljouwa

00T ® soljowt
Op SBUDZI(]

‘earor[de 1os ered eIOUY)
-IOAPR 9P SBPRIID SBLIBA

“euorejor odiods o ojuenbus
[0G ofed oproenbe [erLjRW WN op OrdRIPRI
ep orowr 10d ed10J vuenbod vwIn op ovdRISG ©
ordRIOI W OHJ W op Opaq[e Op edUepny

AYSAOYTRA

opeoygrdury
ORJH

‘or-exnd ered
rDI0J RN Op OvdedI[dR o 0d100 Op SIFIdNS
e oedunl ‘OHJ WOD Snoazopuay RIGOURIN

N ~

SN, OpIoIN)Sy

"edI10] eUIND
-od ewn eznpoid [euomnejiaris oederje v onb
rered oprpueajse oporrod wn 1od opeprurxoxd
W 00A @ OHJ WO0D Sn0azopuay] eIqoue]y

109001, Aj1ARID)

"OPRPIDO[OA RI[R W 0dI100 Op [RLID)RW
op oedelo o ordersurut ‘OHJ Or O[NOLA Op
oeduN[ ‘WoFRSSLIId)R ‘SNONZIPUIY RIOURIN

IOALI(] SSBIN

euanboad ®d10] BN RZNPpOId OpRI
-odeas [ermejewr o onb ered oniredns vu 49s
-D] Op 0RIRZI[RI0] & OHJ O® owIixoId O[noIoA
op ojuaureuonisod ‘snoazopudy eIOURIN

opesnJ Iose]

omIjIedns ep [err
-ojewr Ierodeas o 1e0onbe ‘ojuod wn v I1RJOS
RISIOUO JRUOTIIAIIPaT vIed oy[odse win op 0s))

RPRIO] IR[OG RISIOUH

OHd ©°P
oesuULWI(]

RIDUQIIOAPY op oduwag,

0eILIOSA(]

BOTUDIT,




2.3. FEstratégias de Deflexdo de NEOs 39

Dessa maneira, a figura a seguir mostra a aplicabilidade das estratégias de miti-
gacao discutidas anteriormente de acordo com os cenarios possiveis, em que os principais
parametros sao o didmetro do corpo, o tempo de adverténcia, e a necessidade da missao

ser langada imediatamente ou de ser planejada e concebida para um lancamento futuro:
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Figura 3 — Estratégias de Mitigagao. Fonte: (National Research Council, 2010)

E possivel observar na figura acima que ndo hé um limite bem definido entre as
regioes do gréafico, caracterizando-se assim imprecisoes que devem ser consideradas, ja que
outros parametros como densidade do NEO, detalhes de sua orbita e probabilidade de
colisdo no intervalo de tempo de adverténcia também sao influentes. Consequentemente,
certos cendrios que se encontram nas regioes de transi¢ao exigem informacoes e estudos
detalhados para que haja uma delimitacao mais precisa sobre os métodos adequados a
serem empregados. Em decorréncia da ampla quantidade de incertezas que permeiam
a efetividade de uma missao de mitigacao e dificuldade da replicagdo dos cenarios em
laboratorios fisicos, programas de pesquisa aplicada voltados para o NEO, e ainda simu-
lacbes numéricas e experimentos em laboratorios feitos por diversos grupos de pesquisa
podem auxiliam na reducao de incertezas, uma vez que nesses casos, a precisao e sucesso
da missao sao fundamentais para que a ameaca seja extinguida ou amenizada. (National
Research Council, 2010)
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A partir da discussao apresentada neste capitulo, o escopo desse trabalho sera
delimitado ao estudo de missoes espaciais para deflexdo de NEOs por meio do emprego

de impactadores cinéticos.
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3 Dinamica Orbital

3.1 Definicao do Problema Envolvendo a Deflexdo de NEOs

A solugao do problema envolvendo a deflexdo de um NEO que esteja em rota de
colisao com a Terra abrange uma modelagem matematica que demonstra o movimento
e dindmica do corpo e as relagoes matematicas que descrevem a deflexdo do mesmo. Tal
problema pode ser decomposto em um sistema de equagoes acopladas que descrevem a
dindmica do NEO e do veiculo que transferird momento a ele, os estados e parametros
envolvidos, e o controle que sera aplicado sobre o corpo. Para isso, considera-se um NEO
que tenha sido detectado e identificado por parametros orbitais bem definidos, e presume-
se que sua rota adentrara a regiao denominada Esfera de Conforto ou Sphere of Comfort
(SOC), que é definida como a area delimitada por uma esfera centrada na Terra na qual
nenhum corpo deve cruzar. (HALL; ROSS, 1997)

O problema fundamental pode ser observado na figura a seguir:

Propagated
trajectory of

Figura 4 — Problema Fundamental. Fonte: (HALL; ROSS, 1997)

Segundo a figura acima, R ¢é definido como o vetor posicio do NEO em relacao a
Terra, e o vetor de estado x descreve o seu movimento. Para que o NEO seja defletido, é

necessario que sejam satisfeitas condigoes que garantem que uma alteracao de x de modo
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que (HALL; ROSS, 1997):

IR| = R > SOC vt

Em qualquer instante de tempo, o médulo do vetor posicao deve ser maior ou igual
a SOC, de forma que o NEO nao intercepte a Terra. De forma equivalente R,,;, > SOC,
ou R,;, = min R em t > ty, na qual ty é o momento de detec¢do do objeto. Com isso, R
deve satisfazer as condigoes de continuidade e diferenciabilidade, para que R,,;, satisfaca
as seguintes condi¢oes (HALL; ROSS, 1997):

A dinamica do NEO pode ser descrito em fungao dos seguintes parametros:

%X =1f(x,u,t;pa)

Na relagao acima, o vetor x descreve a posicao, velocidade, orientacao e velocidade angular
do NEO, u descreve o controle aplicado sobre o corpo por um veiculo que funcionara como
mecanismo de deflexdo, o vetor f (-) representa as for¢as e momentos atuantes sobre o

NEO, e o vetor p, descreve as propriedades do corpo, como composi¢ao e massa. (HALL;
ROSS, 1997)

De forma analoga, a dindmica do veiculo valida para um instante de tempo apos o

instante do langamento da missao, pode ser descrita em funcao de parametros semelhantes:

y=8(y,v,t;ps)

O vetor y caracteriza o estado do veiculo, v descreve o seu controle, g descreve as forcas

e momentos atuantes sobre o veiculo, e ps descreve os parametros que caracterizam o
veiculo, como a massa da payload. (HALL; ROSS, 1997)

Dado que o vetor u é caracterizado como o controle exercido sobre o NEO pelo
veiculo, ele depende intrinsecamente dos parametros que definem a dindmica de ambos os

COTPOS:

@ =h(X,y,t;Pa, Ps, Pd)

O termo pgq caracteriza os parametros de missdo e as caracteristicas e capacidades do
mecanismo de deflexdo. Uma vez que os pardmetros que definem h () variam de acordo
com as diversas formas em que u pode ser aplicado ao NEO, ndo ha uma modelagem tnica,
porém andlises semelhantes podem ser aplicadas de acordo com a forma de atuacao do
mecanismo de deflexdo. (HALL; ROSS, 1997)
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Dada a distancia entre a Terra e o NEO como R (t) = F (x () ,t), uma estratégia
de deflexao deve ser determinada para que os parametros v, ps, pa sejam definidos de
forma que satisfacam a condi¢do em que a distancia minima que o corpo pode se aproximar

da Terra seja dada por:
min R = min F' (x (t) ,t) > SOC

Neste cenario, as solugoes otimizadas buscam maximizar a menor distancia em que o NEO

pode se aproximar da Terra, a fim de que ele seja afastado o méaximo possivel. (HALL;
ROSS, 1997)

Para a definicdo da equacado de x que descreve a dinamica do NEO, e de forma
andloga y que descreve a dindmica do veiculo, o problema dos n-corpos deve ser conside-

rado.

3.2 Problema dos N-corpos

O problema dos n-corpos descreve o movimento de um corpo, como um satélite,
sonda, planeta, etc que esta sujeito a acao gravitacional em decorréncia de intera¢ées com
as varias massas existentes no espaco, e a acao de outras forgas como arrasto, empuxo e
pressao de radiacao solar. Assim, um sistema de n corpos é considerado como um conjunto
de massas my, mq, mg, ..., m,, no qual o corpo a ser estudado é definido como o i-ésimo
corpo de massa m;. (BATE et al., 1971)

A determinacao da equagao do movimento se da por meio do vetor resultante da
soma de todas as forcas gravitacionais, e de outras forgas externas que atuam sobre m;.
A Lei da Gravitacdo Universal de Newton é utilizada para a determinacao das forcas
gravitacionais, porém esta se aplica apenas aos corpos perfeitamente esféricos, assim,
variacoes e efeitos nao previstos que ocorrem por influéncia do formato dos corpos devem
ser considerados. (BATE et al., 1971)

Tendo um sistema de coordenas apropriado para a descricao do movimento a ser
analisado, cujos eixos cartesianos sao dados por X, Y, Z , as posicoes dos n corpos

ry,Iro, I3, ..., Iy sao definidas de acordo com a figura a seguir:
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z FoTHER

Figura 5 — Problema dos N-corpos. Fonte: (BATE et al., 1971)

Pela Lei da Gravitagao Universal, a forca Fg, exercida sobre o corpo de massa m;

pelo corpo de massa m,, é dada por:

Gm;my,
Fen = ) (Tni) (3.1)

sendo ry; = r; — r, a distancia entre os corpos.

O vetor resultante Fg pode ser dado como o somatério de todos as forgas gravita-

cionais que atuam sobre o i-ésimo corpo (BATE et al., 1971):

n
m .
. ] . .
Fg=-Gm; Y (B (ry) para j #i (3.2)
j=1 \I'ji
Forcas externas que também atuam sobre o corpo, como arrasto, empuxo, pressao
de radiagao solar, e perturbacoes provenientes de formas nao esféricas, sao representadas

na figura por Fogner. Com isso a forga total atuante pode ser calculada por (BATE et al.,
1971):

Ftotal - Fg + Fother (33)

A partir da equagao acima, a forga total é dada pela Segunda Lei de Newton:

d dv; dm;
Fiotal = a (m; vi) = my T + Vi T

(3.4)



3.8. Problema de Dois Corpos 45

A equacao acima pode entao ser dividida por m;, o que resulta na equacao geral

do movimento para o i-ésimo corpo:

Foa . .i
= —otal T (3.5)

m; m;

em que ¥; é o vetor aceleracao e ry o vetor velocidade do corpo relativos ao sistema de
coordenadas (X,Y,Z), e m; a taxa de variagdo da massa do corpo caso este esteja ejetando
uma quantidade de massa ou caso efeitos relativisticos estejam sendo considerados. (BATE
et al., 1971)

Considerando que forcas externas e eje¢oes de massa sao nulas, a Terra pode ser
representada como a massa mj, e um corpo que a orbita como a massa my. A diferenca
entre o vetor aceleracao da Terra referente a interacao gravitacional com msy, e o vetor
aceleracao do corpo de massa ms, referente a sua interagao gravitacional com a Terra e
outros corpos, pode ser expresso pela equagao (BATE et al., 1971):

I'J2]—

Gm1 n
(7‘12)3 r12 Z

'yg = —

GmQ "
_W (ra1) 2:: rﬂ] (3.6)

Uma vez que ris = —rap, a equacao acima pode ser simplificada para:
G(m1 + TTL2 ( rjl >
Flo=—""—"7—"7""7>3—"(r Gm; — 3.7
" (r12)3 12) Z TNl (rp)? 37)

A equacao 3.7 representa a equagao geral para o movimento relativo entre dois
corpos sob a influéncia de perturbacoes geradas por outros corpos. Levando em conside-
racdo o movimento de um corpo de massa my (como um NEO) em torno da Terra de
massa my, a equagao 3.7 fornece a aceleragao relativa do corpo com relagao a Terra. O
ultimo termo refere-se as perturbagoes causadas por outros corpos como a Lua, o Sol e
outros planetas sobre o NEO, em que é possivel determinar a magnitude das perturbagoes

em comparagao a forga gravitacional entre o corpo e a Terra. (BATE et al., 1971)

3.3 Problema de Dois Corpos

O problema de dois corpos é uma simplificacdo do Problema de N-corpos para des-
crever o movimento de dois objetos celestes a partir de algumas simplificagoes da equacao
geral do movimento relativo. Considera-se que os corpos sao esfericamente simétricos,
podendo ser modelados como uma massa concentrada, e perturbagoes externas podem

ser despreziveis, sendo validas apenas as forcas geradas pela interacao gravitacional entre

esses corpos. (FORTESCUE; SWINERD; STARK, 2011; BATE et al., 1971)
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IFR

Figura 6 — Problema de Dois Corpos. Fonte: (FORTESCUE; SWINERD; STARK, 2011)

A equacao do movimento sem perturbac¢oes que descreve a acao gravitacional
de um corpo de massa m; sobre um corpo ms é dada por (FORTESCUE; SWINERD;

STARK, 2011):

i = —Wr (3.8)

Nos casos em que m; > > msy , sendo m; muito maior, a equagdo acima pode ser
simplificada desconsiderando ms, e considerando M como a massa do corpo maior. Este

caso corresponde ao problema restrito de dois corpos, e é definido pela equacao:

GM
———r
]2
em que o termo GM define o pardmetro gravitacional u. (FORTESCUE; SWINERD;

STARK, 2011)

r =

(3.9)

A solucao desta equacao demonstra a Primeira Lei de Kepler, e é definida como
a equacao das secoes conicas, que descreve o movimento de corpos celestes sob uma agao

gravitacional central. Ela é demonstrada por:

h2

r(6) = I
1+ ecosf

em que h representa o momento angular especifico de um corpo em 6rbita. (FORTESCUE;

SWINERD; STARK, 2011)

(3.10)

A excentricidade e determina em que tipo de érbita o corpo menor orbita o corpo

de maior influéncia gravitacional. Quando assume valores entre 0 < e < 1, a 6érbita é



3.8. Problema de Dois Corpos 47

eliptica, ou circular para o caso especifico em que e = 0. Para e = 1 a dérbita se torna

parabdlica, ou hiperbdlica para e > 1. A imagem abaixo demonstra as se¢des conicas

obtidas por meio da equacao 3.10:

Parabola

e=1 Hyperbola

e>1

Ellipse

Apofocus e<1 Perifocus
Apoapsis ; '‘Empty’ Periapsis
focus

Circle e vector direction

e=0

h2/GM

Line of “1+ecosd

apsides

Figura 7 — Segoes Conicas. Fonte: (FORTESCUE; SWINERD; STARK, 2011)

Considerando que a maioria dos NEOs seguem orbitas elipticas tendo o Sol como
corpo central, sao necessarios parametros orbitais para definir o formato da elipse, e,
consequentemente, gerar a trajetoria do corpo em torno do Sol. A figura a seguir mostra

estes parametros:
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_a(1-é?

1+ecosd

p

b2/a

1+ecoséd

1+ecosd

a = semi-major axis
b= éemi-minor axis
e= zl‘-zccemric:ity

0= tlrue anomaly

p = semi-latus rectum

\ Line of

apsides

/

Directrix

Figura 8 — Pardmetros Orbitais de Orbitas Elipticas. Fonte: (FORTESCUE; SWINERD;

STARK, 2011)

Os parametros orbitais representados acima podem ser calculados através das

equagoes apresentadas a seguir, onde (BATE et al., 1971):

e a ¢ o semi-eixo maior da érbita.

e ¢ ¢ a excentricidade orbital.

As equacgoes sao:

p=a(l—¢e?

r, =a(l—e)

ro = a(l +e)

rp 0 raio do periapsis, ponto mais préximo do corpo central.

rq 0 raio do apoapsis, ponto mais distante do corpo central.

(3.11)

(3.12)

(3.13)
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3.4 Cenario de Interceptacdo e Impacto com NEOs

A interceptacao e deflexao de um NEO depende de alguns fatores e particularidades
que caracterizam o cenario em questao, como o tempo que decorrera entre a deteccao do
objeto e a colisdo com a Terra, a urgéncia de uma missao para mitigacao e deflexdo do
corpo, as agoes que podem ser tomadas caso hajam varios periodos orbitais remanescentes
até o momento de impacto, e se o corpo estd a menos de uma unidade astrondémica
(UA), ou se a colisao pode ser evitada por uma pequena variacao de velocidade, mais
efetivamente no periélio. (HALL; ROSS, 1997; SOLEM, 1993)

3.4.1 Cenario de Colis3o Inelastica

Assumindo uma transferéncia de momento linear em decorréncia de uma colisao
inelastica entre um veiculo impactador massivo e o NEO, de forma que o NEO néao se
fragmente e todo o momento linear do impactador seja transferido ao sistema formado
pelo corpo e veiculo, uma abordagem pode ser construida para se definir a velocidade de
impulso AV que sera aplicada sobre o corpo, para que uma correcao instantanea em sua
velocidade heliocéntrica possa ser feita de forma que sua trajetéria seja alterada.(HALL;

ROSS, 1997; IVASHKIN; SMIRNOV, 1995)

Considera-se que a 6rbita da Terra seja circular de raio r7 , e o NEO esteja em uma
orbita no plano da ecliptica, em que a distancia do afélio ¢ r, ., € a distancia do periélio
Tpneo- De forma andloga, considera-se que o veiculo tem como trajetéria meia érbita de
transferéncia de Hohmann eliptica, na qual o seu afélio esta localizado na Terra e seu
periélio coincide com o periélio da érbita do NEO e o ponto de colisao entre eles. Com
isso, a distancia do afélio é r, e a distancia do periélio r, . (IVASHKIN; SMIRNOV,
1995)

O cenario descrito acima pode ser observado na figura abaixo:
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2

e

Figura 9 — Orbitas da Terra, NEO e veiculo impactador. Fonte: (IVASHKIN; SMIRNOV,
1995)

Na figura acima, 1 representa a Orbita terrestre; 2 a érbita do NEO; 3 a trajetéria
do veiculo impactador da Terra até o encontro com o NEQO; 4 o ponto de interseccao entre

as orbitas do NEO e da Terra; 5 o ponto de onde parte o veiculo da Terra e 6 o ponto de

colisao entre o NEO e o veiculo. (IVASHKIN; SMIRNOV, 1995)

Considerando um veiculo orbitando a Terra como um satélite artificial, em uma
orbita circular de raio rg , com massa equivalente a mg, e impulso especifico equivalente
a ¢1, a massa do veiculo no momento da colisao com o NEO pode ser calculada por
(IVASHKIN; SMIRNOV, 1995):

—Av

my = Mg exp < 1) (3.14)
1

Na equagao acima, Av; é a variacao de velocidade aplicada ao veiculo a partir de

sua orbita circular geocéntrica de raio 1y, e pode ser calculada pela equagao:

1/2 1/2
Av, = (vgo n 2‘;:) - (‘;Z) (3.15)

em que o termo pur corresponde ao parametro gravitacional da Terra e v, a velocidade
geocéntrica do veiculo no infinito. (IVASHKIN; SMIRNOV, 1995)

A velocidade v, pode ser calculada pela diferenca entre a velocidade geocéntrica
do veiculo no afélio v,y e a velocidade da Terra vy no momento em que o veiculo parte

de sua érbita geocéntrica, como mostrado na equagao abaixo (IVASHKIN; SMIRNOV,
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1995):

Voo = ‘@a,V - 6T| (316)

Assumindo uma colisao inelastica entre o veiculo e o NEO, o incremento de velo-

cidade aplicado ao corpo pode ser calculado por:

my

- (By — Tneo) (3.17)

Mpeo + My
em que as velocidades v, e vU,, sa0 as velocidades heliocéntricas no periélio de ambas as
6rbitas, do veiculo e do NEO, no momento que antecede colisao. (IVASHKIN; SMIRNOV,
1995)

O incremento de velocidade §7v,,., decorrente do impacto é responsavel por causar
um pequeno deslocamento no NEO de n revolugoes orbitais em seu periélio. Este desloca-
mento ocorre transversalmente a érbita podendo ser considerado aproximadamente igual

a distancia minima entre o NEO e a Terra no momento da colisao, e obtido por:

Ol = Vppeon 0T (3.18)
em que 01 é a pequena variacao no periodo orbital do corpo causada pelo incremento de
velocidade. (IVASHKIN; SMIRNOV, 1995)

O periodo orbital T pode ser calculado pela Terceira Lei de Kepler:

a3 1/2
T =27 <> (3.19)
1

em que a é o semieixo maior da érbita e p o parametro gravitacional do Sol.

A partir da equagao de energia orbital especifica para o problema de dois corpos,

tem-se que:

2 7 21
V- == =— (3.20)

Tp a Tp+ Tq

em que v, ¢ a velocidade no periélio, r, a distancia do periélio e 7, a distancia do afélio.

Analogamente, a partir das equacoes 3.19 e 3.20, as variages 07" e dv, sdo obtidas

respectivamente:
oT 3T ) (3.21)
= —da .
2a
20, 0v, = 2 sa (3.22)
a2

Substituindo as equagdes 3.21 e 3.22 na 3.18, tem-se que:

Sl =3nTv? Z(Szfp,neo =3nT Taneo Vp neo (3.23)

p,neo
T'p,neo



52 Capitulo 3. Dinamica Orbital

em que vy neo ¢ obtido da equacao 3.17. (IVASHKIN; SMIRNOV, 1995)

Da equacao 3.20, sdo obtidas as relagoes para as velocidades no periélio e afélio

9\ /2 ) 1/2
vy = (“) ( 4 ) (3.24)
Tp Tp+ Tq

9\ 1/2 1/2
v, = <“) < "p ) (3.25)
Tq rp+Ta

Com isso, a velocidade do veiculo na saida de sua orbita terrestre vy, e a velocidade
da colisao entre o veiculo e o NEO podem ser determinadas por (IVASHKIN; SMIRNOV,
1995):

respectivamente:

1/2 9 1/2
Voo = (“) [(T’“V) 1 (3.26)
T Tp,v T Tav

1/2 1/2 1/2
2 neo a
|0V — Upeo| = ( & ) [(”” ) - (T v ) ] (3.27)
Tpneo T'pneo + Ta,neo Tpv + Ta,v

3.4.2 Cendrio de Colisao com Ejecao de Massa

Considerando um cenario de interceptacao de um corpo, seja ele asteroide ou
cometa, que esteja viajando em direcao a Terra a uma velocidade v, em que o veiculo
interceptador viaja a uma velocidade V. O corpo possui uma massa M, e o interceptador
uma massa final M, ja que ele perdeu massa do combustivel expelido, assim M, > M;. O
interceptador deve ser capaz de explodir uma regiao da superficie de forma que haja ejecao
de massa. A massa ejetada é consideravelmente mais massiva que o interceptador, de modo
que M. > M, > Mj. A figura abaixo ilustra o cendrio de interceptagao (SOLEM, 1993):

A velocidade do veiculo interceptador relativa a Terra, quando este estiver estaci-

onado em orbita pode ser dada pela equacao de foguete de Tsiolkovski:

M;
O tempo necessario para atingir essa velocidade é muito pequeno comparado ao
tempo total de voo ao longo da missao, e o tempo total do momento do lancamento até
a interceptagao do corpo é dado por (SOLEM, 1993):

R
v+ V

At = (3.29)
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b)

Figura 10 — Cenério de Interceptagao. Fonte: (SOLEM, 1993)

A distdncia em que o corpo serd interceptado pode ser calculada por (SOLEM,
1993):

v
R,=R;(1-— 3.30
l( U+V> ( )

Se o componente da velocidade aplicada sobre o corpo pelo veiculo interceptador
ortogonal é transversal a direcdo do impacto, e denotado por v, , o corpo se deslocara uma

distancia que pode ser determinada a partir de uma aproximacao linear do movimento
Kepleriano (SOLEM, 1993):

e=R*: ( v ) (3.31)

v \v+V

O componente transversal da velocidade v; pode ser calculado a partir da energia
cinética do interceptador para criar uma cratera na superficie do alvo durante a colisao. O
momento da massa ejetada seria contrabalanceado pelo momento transversal transferido

pelo veiculo. A massa ejetada da cratera formada pela explosao é dada por:

M, = o*EP° (3.32)

em que os parametros « e § dependem de diversos fatores como local do impacto e da
explosao, densidade do corpo, composicao do solo, e gravidade, entretanto, a maioria das

situagoes apresentam um valor para  de aproximadamente 0,9. (SOLEM, 1993)

A energia cinética no momento da colis@o entre o interceptador e o corpo é dada
por (SOLEM, 1993):
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E = ; (V4 v)? (3.33)

Uma fracao da energia cinética transportada pelo interceptador é convertida em

energia cinética da ejecio de massa. Se esta fracio for equivalente a 1/2 6%, entdo:

(3.34)

5 5 energia cinética da massa ejetada
energia cinética do interceptador

em que 0 pode ser considerado o pardametro de fragdo de energia. (SOLEM, 1993)

Assim, a velocidade transversal aplicada sobre o corpo pode ser calculada da se-
guinte maneira (SOLEM, 1993):

 VME 5 MMV +v)?
vy =8 _Ma\/ 5 (3.35)
§ [My(V 4 v)? &
(6] v
v = [1”2] (3.36)

Combinando as equacgoes 3.31, 3.32 e 3.36, a deflexdo € pode entao ser calculada
por (SOLEM, 1993):

€ = OééRl

V(V +v)’ (Mf) " (3.37)

Mv 2
De acordo com a equagao acima, se V' < v a deflexdo sera proporcional a veloci-

dade de interceptacao V', que por sua vez é proporcional ao impulso especifico I, e se
V > v, a deflexdo serd proporcional a VA1 ~ V2. (SOLEM, 1993)

3.5 Modelagem Matematica do Problema de Deflexao de NEOs

Considerando um NEO cujos parametros orbitais sao bem definidos, a menor dis-
tancia entre sua Orbita e a 6rbita da Terra é definida como a Distancia Minima de Inter-
secao Orbital ou Minimum Orbit Intersection Distance (MOID), representada por Ar, e
utilizada como indicador de potenciais colisdes. Devido as pertubacoes gravitacionais, a
MOID pode sofrer variagdes ao longo do tempo. Em um cenério em que ||Ar|| é conside-

ravelmente pequeno, um encontro entre ambos os corpos é provavel se eles estiverem em

fase. (COLOMBO, 2010)

O objetivo do problema de deflexdo de NEOs ¢é a aplicagdo de uma forga impulsiva
sobre o corpo em um determinado instante de tempo t; de tal forma que o seu desvio

seja maximizado no ponto em que ocorre a MOID. A for¢a impulsiva atua como uma
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perturbagao quase instantanea, alterando a érbita nominal do corpo para uma nova orbita

aproximada. A figura abaixo mostra esse cenario (COLOMBO, 2010):

impulsive
manoeuvre
NEO

interception

orbit

nominal
orbit

Figura 11 — Deflexdo do NEO. Fonte: (COLOMBO, 2010)

Os parametros orbitais da 6rbita do NEO podem ser definidos por: a o semieixo
maior da orbita, e a excentricidade, 7 a inclinacao, () a longitude do n6 ascendente, w o
argumento do periastro, M a anomalia média, 0,,0;7p a anomalia verdadeira no ponto da
MOID ao longo da érbita na auséncia de perturbacoes, e 03,0;p = Oymorp+w 0 argumento
da latitude. A variacdo na posicao do NEO apos a deflexdo com relagao a sua posicao
original na auséncia de perturbagoes pode ser dada pelas equagoes a seguir (COLOMBO,
2010):

TMOID ae sinfyorp
0s, ~ g + —MM—
a n

OM — acosOyorpde (3.38)

T"MOID
589 ~

~

(1 -+ e cos HMOID)z oM + TMO[D(SOJ

3
nTMOID sin Oy0rp (3.39)
5 (2 + ecosbyorp) de + Tarorp cos 10§
n
dsp =~ ryrorp (sin@y,0rp 01 — cos0y0;p Sinid?) (3.40)

em que os termos 0s,, 0Sg, 0s, sao os deslocamentos nas diregoes radial, transversal e
perpendicular ao plano da érbita, e n = /1 — €. (COLOMBO, 2010)

De acordo com as equagoes acima, a variacao da posicao relativa é dada por or =
[6s, dsp dsp)T. Uma linearizagio pode ser feita considerando que dr = ||dr|| é muito
pequeno em relacdo ao raio da orbita principal 7y,07p, com isso 0r < ryorp. Pelo termo
V1 — €2, as equacdes acima sao restritas as elipses elipticas, em que e < 1. (COLOMBO,
2010)
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Considerando uma variacao instantanea no vetor velocidade v do NEO, em que
seus componentes sao dados por dv = [dv; dv, 6vp,]T nas direcdes tangente e normal
ao vetor velocidade no plano da érbita osculante e perpendicular a ele, as variagoes dos

parametros a, e, i, {2 e w podem ser calculadas pelas equagoes planetarias de Gauss:

2 2
Ja = 22 oy (3.41)
HSol
1 rq .
de = — |2 (e + cosby) dvy — — sin b, v, (3.42)
Va a
. rgcosd
01 = ——% by, (3.43)
h
50 — rasinba s (3.44)
= —2% .
hsini
1 . T4 rqsin 6 cos i
ow = — [2 sin 0, 0vy + <2€ + — cos 9d> 5vn] — 5y (3.45)
evy a hsinz
b ery\ . rq
OM;, = —— |21+ — | sinf; v, + — cos by ov, (3.46)
eavy D a

em que r4 ¢ o raio e vy ¢ a velocidade no ponto de intercep¢ao do NEO em que a manobra
de deflexao ocorre, h o momento angular , p o semilatus rectum, b o semieixo menor, g
o parametro gravitacional do Sol. (COLOMBO, 2010)

As equacoes 3.41 a 3.46 listadas acima sao restritas as elipses elipticas, em que
e < 1 por conta do termo /1 — €2, e sdo validas para casos em que que a inclinacdo i e
excentricidade e sao diferentes de zero, uma vez que os casos em que ¢ = 0 e e = 0 apresen-
tam singularidades nas equagoes que descrevem as variagoes de 2, w e M. (COLOMBO,
2010)

O termo dM;, refere-se a variagao da anomalia média M considerando uma va-
riacdo instantdnea na 6érbita em um instante ty. No ponto correspondente a MOID, a
variacao instantanea da anomalia média ocorre devido a mudanca no semieixo maior que

provoca uma variagao no movimento médio (mean motion) n, podendo ser calculada por:

(SMn =don (tMOID — td) =on At (347)

em que t0rp corresponde ao instante em que ocorre a MOID ao longo da 6rbita do NEO,
e At o tempo que decorre do ponto de deflexdo ao tyorp. (COLOMBO, 2010)

O termo on pode ser calculado por (COLOMBO, 2010):
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HSol HSol
on=| @t daf —/ o (3.48)

Com isso, a variagdo na anomalia média M total entre a orbita original e a nova

orbita apds a perturbacao pode ser calculada por:

2
oM = b [2 (1 + em) sin 6, 6v; + T cos 04 51}4 + on At (3.49)
eavy D a

Pode-se observar nas equagoes demonstradas nesta se¢ao a relagao entre a variagao
nos parametros geométricos da érbita de um NEO e os componentes da agao perturbadora,
com isso, elas permitem a determinacao de qualquer alteragdo na érbita de um NEO
causada por uma forca impulsiva qualquer, e consequentemente, qualquer desvio que o

corpo venha sofrer. (COLOMBO, 2010)
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4 Double Asteroid Redirection Test

4.1 Concepcao da Missao

No contexto dos cenarios discutidos até o momento, a missao DART, Double As-
teroid Redirection Test ou Teste de Redirecionamento de Asteroide Duplo, realizada pela
National Aeronautics and Space Administration ou NASA, foi a primeira missao de teste
em escala real de defesa planetaria, lancada em 24 de novembro de 2021, com o objetivo
de demonstrar a tecnologia de deflexdo de asteroides por meio do método de impacto
cinético, comprovando que uma sonda espacial, ou um impactador cinético, pode navegar
e colidir intencionalmente com um asteroide. A sonda DART foi projetada para viajar
até o sistema binario de asteroides Didymos-Dimorphos, que nao esta em rota de colisao
com a Terra, mas ¢ classificado como NEO. O objetivo principal da missao foi atingir o
asteroide menor Dimorphos, que orbita o asteroide maior Didymos, a uma velocidade de
aproximadamente 6,15 km/s. (NASA, 2022a)

A missao DART fez parte de uma colaboracao internacional denominada Asteroid
Impact and Deflection Assessment (AIDA) entre as agéncias espaciais NASA e ESA, Fu-
ropean Space Agency. A DART atuou em conjunto com a missao Hera, que consistia em
um programa espacial da ESA cujo objetivo foi monitorar e realizar pesquisas sobre o
sistema binario de Didymos-Dimorphos apés o impacto com a sonda DART, com foco em
analisar a cratera formada pela colisdo e determinacao precisa da massa de Dimorphos.
Ambas missoes foram projetadas para atuarem de forma independente, embora sejam
complementares, de modo que a missdao Hera foi capaz de detalhar e aprofundar o co-
nhecimento em defesa planetaria obtido no teste de deflexdo de asteroide realizado pela
DART. (Johns Hopkins University Applied Physics Laboratory, 2025)

As figuras abaixo mostram a concepcao da missao DART e o cenério idealizado

de colisao entre a sonda e o asteroide Dimorphos:
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Dimorphos Didymos

IMPACT LICIACube

Earth-based
observations

Figura 12 — Missao DART. Fonte: NASA /Johns Hopkins APL.

DART

Double Asteroid Redirection Test

Figura 13 — Trajetéria de impacto da sonda DART. Fonte: NASA /Johns Hopkins APL.
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Figura 14 — DART em rota de colisdo. Fonte: NASA /Johns Hopkins APL.

O veiculo impactador cinético da missao DART ¢é ilustrado nas figuras a seguir:

Figura 15 — Sonda DART. Fonte: NASA /Johns Hopkins APL.
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4.2 Efeitos Pés-Impacto

O asteroide Dimorphos, de aproximadamente 160 m de didmetro, orbitava o aste-
roide maior Didymos, de aproximadamente 780 m de didmetro, a uma velocidade de 17
cm/s, a uma distdncia de aproximadamente 1,2 km, na época que antecedia a colisdo com
a sonda DART, ocorrida em 26 de Setembro de 2022. A deflexdo que Dimorphos sofreu
em decorréncia do impacto com a sonda pode ser observada com a mudanga de sua 6rbita
em torno do asteroide maior. O periodo orbital de Dimorphos ao redor de Didymos no
pré-impacto era de aproximadamente 11 horas e 55 minutos, e apds a colisdo, observa-
¢oOes astrondmicas por pesquisadores em telescopios na Terra concluiram que Dimorphos
teve sua oOrbita alterada em 32 minutos, com margem de erro de 2 minutos. Com isso,
o periodo orbital pés-impacto foi encurtado para 11 horas e 23 minutos. (NASA, 2022a;
NASA, 2022b)

A imagem a seguir mostra os registros fotograficos da colisao entre DART e Di-

morphos:

Figura 16 — Cenério da colisao entre DART e Dimorphos. Fonte: (NASA, 2023)

A funcao da sonda espacial DART foi atingir Dimorphos como um projétil em
alta velocidade. Para garantir que a colisdo ocorresse no ponto mais proximo a Terra, a
DART foi inserida em uma 6rbita heliocéntrica semelhante a érbita da Terra, inclinada
em 3,8% em relagdo a ecliptica, para coincidir com a inclinacao da érbita de Didymos.
A transferéncia de momento entre a DART e o asteroide foi dada pelo impulso gerado
pelo impacto, e reforcada pela ejegdo de massa proveniente da superficie do corpo, que
funcionou como uma contribuicao extra, e pode ser caracterizada dentro do sistema como

um parametro de acréscimo de momento. Este parametro estd sujeito as condigdes da

colisdo e das propriedades do asteroide. (MAKADIA et al., 2022; BELLEROSE, 2023)

Alguns parametros da missao podem ser observados na tabela abaixo:



4.2. Efeitos Pds-Impacto

63

Parametro Valor

Hora do Impacto 26-09-2022 23:14:24.183 UTC
Velocidade de Impacto 6,144 km/s
Angulo Total de Impacto 166,113°
Angulo de Impacto Fora do Plano -9,673°
Angulo de Impacto no Plano 10,000°
Angulo de Fase Solar na Aproximacao 59,524°

Raio efetivo da sonda DART 0,5 m

Massa da sonda DART 536 kg
Densidade efetiva da sonda DART 1023,69 kg/m?
Coesao do solo de Dimorphos 100 Pa
Porosidade de Dimorphos 35%

Densidade aparente de Dimorphos

2202,77 kg/m?

Tabela 4 — Parametros da missao DART. Fonte: (MAKADIA et al., 2022; BELLEROSE,

2023)

Os dados esperados pela NASA antes da colisao, para garantir o sucesso da missao,

eram de uma mudanga orbital em torno de 73 segundos no minimo. O resultado obtido

na missao real ultrapassou em mais de 25 minutos os valores esperados. Com isso, pode-se

concluir que a missao DART foi bem-sucedida em demonstrar o primeiro teste de defesa
planetéria e a tecnologia dos impactadores cinéticos. (NASA, 2022b; BELLEROSE, 2023)
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5 Simulacdes Systems Tool Kit (STK)

5.1 Systems Tool Kit (STK)

A Ansys Inc. é uma empresa lider no desenvolvimento de softwares de simulagao
para engenharia sediada no estado da Pensilvania, Estados Unidos. Sua subsidiaria de se-
guranga nacional, Ansys Government Initiatives (AGI), possui em seu portfélio o software
de missao digital e andlise de sistemas Ansys Systems Tool Kit® (STK®), que fornece um
ambiente de modelagem baseado em fisica e simulacao de sistemas complexos no contexto

de missoes realistas. (Analytical Graphics, Inc., 2024)

O STK permite a modelagem de sistemas dentro de uma simulagao tridimensional
realista e dinamica no tempo, pela qual é possivel obter uma compreensao do comporta-
mento e desempenho da missao. Sendo assim, foi o software escolhido para a simular a
missdao DART. A versao utilizada para este trabalho foi a STK® v11.2.0.

Figura 17 - STK® v11.2.0. Fonte: AGI

5.2 Estrutura da Simulacao

A simulagao da missdo DART no STK foi realizada em duas etapas: a primeira,
denominada Launch, corresponde ao estagio de langcamento do foguete que transportou

a sonda DART até sua inser¢ao em érbita heliocéntrica; a segunda, denominada Cruise,
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refere-se a trajetéria executada pela sonda desde sua entrada em Orbita até sua chegada

no sistema binario de Didymos para colisao com Dimorphos.

Algumas consideragoes foram utilizadas para simplificagdao, visando uma melhor
adequacgao as limitacoes técnicas de software e hardware do computador utilizado, uma
vez que trabalhar com o volume de dados gerados na missao real exigiria uma maior

capacidade computacional. Sao elas:

o A etapa Launch corresponde ao lancamento desde o liftoff até a separacao entre
sonda e foguete, e aos primeiros 30 dias de missao que caracterizaram a fase de

COMMISSIONING.

» Apenas o asteroide Didymos foi considerado na etapa Cruise, sendo que Dimorphos
orbita Didymos a uma curta distancia, e o objetivo principal foi gerar a trajetéria

da DART até o sistema binario em consideragao.

o A missao simulada é uma versao simplificada da missao real, com menos estagios e

manobras orbitais.

5.2.1 Efemérides e Dados Iniciais

Para que a simulacao fosse baseada nos dados reais da missao, foram utilizadas
as efemérides da sonda DART e do sistema binario Didymos-Dimorphos, geradas pelo
sistema Horizons System desenvolvido pelo Jet Propulsion Laboratory (JPL) da NASA,

com a finalidade de fornecer dados precisos referentes aos corpos celestes do Sistema Solar.

Considerando que o Horizons System utiliza o sistema de tempo TDB (Barycentric
Dynamical Time) e o STK utiliza o sistema UTC (Coordinated Universal Time), foi
necessaria a conversao entre esses referenciais. Para isso, utilizou-se um c6édigo em Python

(disponivel nos apéndices) com a biblioteca Astropy para célculos astronémicos.

De acordo com o sistema Horizons, o instante de inicio da missao ocorreu em 2021-
11-24 06:21:02 UTC, com o lancamento de um foguete SpaceX Falcon 9 transportando
a sonda DART, a partir da Base da Forga Espacial de Vandenberg, na Califérnia. O
primeiro registro da efeméride da DART ocorreu no instante imediatamente anterior a
separacao entre a sonda e o segundo estagio do foguete, em 2021-11-24 07:17:53.000
TDB. (NASA; JPL, 2024)

Dessa forma, foram utilizadas duas efemérides para a DART: a primeira gerada a
partir do instante imediatamente apds a separagao, e a segunda gerada algumas horas apés
a entrada em oOrbita. Para os asteroides, considerou-se o sistema binario 65803 Didymos

(1996 GT), com inicio do registro no dia anterior ao langamento da missao.
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Para o registro final das efemérides foi considerado o instante do impacto entre a
DART e o asteroide Dimorphos, ocorrido em 2022-09-26 23:14:24.183 UTC ou 2022-
09-26 23:15:33.365 TDB. (NASA; JPL, 2024)

As configuragoes utilizadas na geracao das efemérides estao apresentadas nas ima-
gens a seguir:
Home / Tools / Horizons System

Horizons System

About App Manual Tutorial Time Spans News

Horizons Web Application

Savell oad Setftings.._ Set Defaults

1 Ephemeris Type: |Vector Table v|

2 Target Body: DART (spacecraft) (2021-110A)
3 Coordinate Center: Solar System Barycenter (SSB) [500@0]
4 Time Specification: Start=2021-11-24 07:17:53.000 TDB , Stop=2022-09-26 23:15:33.365, Step=1 (fixed)

5 Table Settings: custom

After specifying settings above (items 1 to 5), generate an ephemeris by pressing the "Generate Ephemeris” button below. If you plan to use one of the "batch” modes to access Horizons, the batch-
file corresponding to the settings above can be viewed by using this link

Figura 18 — Configuragoes para DART as 07:17 TDB. Fonte: (NASA; JPL, 2024)

Home / Tools / Horizons System
Horizons System

About App Manual Tutorial Time Spans News

Horizons Web Application

Savelload Seftings.. Set Defaults

1 Ephemeris Type: [Vector Table v|

2 B Target Body: DART (spacecraft) (2021-110A)
3 Coordinate Center: Solar System Barycenter (SSB) [500@0]
4 Time Specification: Start=2021-Nov-25 00:00:00.0000 TDB , Stop=2022-09-26 23:15:33.365, Step=1 (fixed)

5 Table Settings: custom

After specifying settings above (items 1 to 5), generate an ephemeris by pressing the "Generate Ephemeris” button below. If you plan to use one of the "batch" modes to access Horizons, the batch-
file corresponding to the settings above can be viewed by using this link

Figura 19 — Configuragoes para DART as 00:00 TDB. Fonte: (NASA; JPL, 2024)
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Home / Tools / Horizons System
Horizons System

About App Manual Tutorial Time Spans News

Horizons Web Application

Save/lLoad Seftings... Set Defaults

1 Ephemeris Type: [Vector Table v

2 Target Body: 65803 Didymos (1996 GT)
3 Coordinate Center: Solar System Barycenter (SSB) [500@0]
4 Time Specification: Start=2021-Nov-24 00:00:00.0000 TDB , Stop=2022-09-26 23:15:33.365, Step=1 (fixed)

5 Table Settings: custom

After specifying settings above (items 1 to 5), generate an ephemeris by pressing the "Generate Ephemeris” button below. If you plan to use one of the "batch” modes to access Horizons, the batch-
file corresponding to the settings above can be viewed by using this link.

Figura 20 — Configuragdes para 65803 Didymos. Fonte: (NASA; JPL, 2024)

Para a opcao Table Settings, foram utilizadas as seguintes configuracoes com o
objetivo de gerar um vetor de estado de posicao e velocidade para ambos os corpos

analisados:

Vector Table Settings

Select Output Quantities
[2. State vector (XV.Z, VX VY,V v]

Statistical Uncertainties — comets and asteroids only

Select one or more of the following coordinate systems for output of uncertainties in the selected output quantities (position or position and velocity).

) XYZ uncertainties (ICRF or FK4/B1950)

[CJACN uncertainties (along-frack, cross-track, normal)

[J RTN uncertainties (radial, transverse, normal)

[J POS uncertainties (plane-of-sky: radial, RA, and DEC components)

Additional Table Settings
Reference frame: ©

Reference plane: @ |ecliptic x-y plane derived from reference frame (standard obliquity, inertial) v |
Vector correction: ©
Calendar type: @
Output units: ©
Vector labels: @
Output TDB-UT. @ [
CSsV format: @

<]

Object summary: @

Use Specified Seitings Resetl to Defaulis

Figura 21 — Configuragoes Table Settings. Fonte: (NASA; JPL, 2024)

As efemérides geradas estao disponiveis nos anexos ao final deste trabalho.



5.2.  Estrutura da Simulag¢do 69

5.2.2 Launch

A simulacdo da primeira fase da missao seguiu os passos apresentados a seguir:

1. Cenério

Primeiramente, foi criado um cendrio com o instante inicial (Start) definido como a
hora exata do inicio da missao, correspondente ao liftoff. O tempo de parada (Stop)

foi estabelecido em +30 dias, representando a fase de commissioning.

STK: Mew Scenario Wizard

Mame: |DART_Launch

Description: | <Enter description of scenario>

ion: |C:\Users'maykaDocuments STK 11 (x&4)

& 24 Nov 2021 06:21:02.000 UTCG
& +30days

[] Do not show me this again

Figura 22 — Cenéario Launch.

2. Fuacility

Para a representacao da Base da Forga Espacial de Vandenberg em que ocorreu
o lancamento da missao, foi adicionado ao cenario uma instalagdo por meio das

fungoes seguintes:
Insert > Insert Default Object > Facility

A imagem a seguir apresenta a janela principal do STK e as fungoes citadas ante-

riormente:
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0 Fle Edit !lewﬁnaivs\s Scenario  Utiities Window RT3 Help

- 8 X
-2 EHE -8B 5. d-9-8 . S8 . 6 0. rcity/vandenberg L BESEN
P AL NPT R [@E D of[redntea] = m@ M
s H[E e GE L P BRI 1L [ Fer
= [O]F] T £ araratt

@ areaarget
(=) &4 DART Launch A Chain

=] [ Vandenberg . B commsystem
[Z13¥ DART

@ Launchvehice
£ LineTarget
& Missile

£ MissileSystem

&flvolumetric

Central Body for Object:

Earth

& 30 Graphic... | @) 30 Graphic

Figura 23 — Insert Facility.

Utilizando o icone de propriedades no Object Browser e renomeando a instalacao
para Vandenberg, foram inseridos os dados referentes a localizagdo da base, como
latitude, longitude e altitude, para que ela fosse corretamente posicionada na super-

ficie do globo terrestre, como demonstrado na imagem abaixo:

Select Facility > Properties > Basic > Position

Ohbject Browser * 3 ¥ —| Basi -
¥ = ESI; it Central Body: Earth
Z||O)] ¥ X D ostion Posttion
J LI—I = AzEIMask
=) &4 DART_Launch Terrain Slope Type: | Geodetic v
o .ﬁ‘u’andenberg Description Latitude: [34.7513 deg i
[ DART =) 2D Graphics
tude: [120.52 de =
Attributes Longitude:
AzEIMask Altitude: |0.122633 km el Use temain data
Range Altitude Reference: | WGS24 v
Display Times
Radar Cross Sectien Height Above Ground:
=) 3D Graphics
Vector [] Local Time offset from GMT: |-28800sec |

Figura 24 — Propriedades da instalacao.

3. DART Satellite

A etapa seguinte consistiu em inserir um satélite cuja funcionalidade estd em repre-
sentar a sonda e gerar a sua trajetéria por meio das configuragoes de suas proprieda-

des. A DART foi inserida em uma orbita de trajetéria interplanetaria heliocéntrica
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e, por isso, o corpo central a ser escolhido deve ser o Sol, conforme demonstrado nos

passos a seguir e na imagem abaixo:

Insert > Insert Default Object > Satellite > Central Body > Sun

Ilnsert Default Objectl

FE advCaT ~
% Aircraft
Ehntenna
AreaTarget
@ AttitudeCoverage
pdChain
Q.CDmmSystem
q?gd Constellation
@CnveragEDeﬁniﬁnn
L Fadility
ﬁGroundh‘ehide
#Launchvehide
N LineTarget

Missile
%MissileSysb&m
£ MTO
< Place
@Planet

-i- Submarine
oTarget W
Central Body for Object:

Sun ~

Insert Close

Figura 25 — Insert Satellite.

4. Propagator

A funcao Satellite permite que um propagador seja utilizado como ferramenta de
solucao analitica e cdlculo numérico para prever a trajetoria de um corpo celeste ao
longo do tempo e determinar sua 6rbita no espaco, com base nas condigoes iniciais

e nas forgas atuantes de acordo com as Leis de Newton. (AGI, 2025)

Os propagadores podem ser analiticos (baixa fidelidade), semi-analiticos (média
fidelidade), e numéricos (alta fidelidade). Os propagadores analiticos fornecem efe-
mérides e vetores de posicao e velocidade a partir de solugoes diretas das equacoes de
movimento em funcao do tempo, sem utilizar métodos numéricos. Os semi-analiticos
aplicam algumas técnicas numéricas para substituir aproximacoes e os numéricos in-

tegram as equagoes de movimento numericamente. (AGI, 2025)
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Dentre as opgoes disponiveis, trés propagadores foram considerados neste trabalho
(AGI, 2025):

e TwoBody - Propagador de solucao analitica que modela o movimento keple-
riano considerando apenas a forca gravitacional da Terra, e portanto, menos

preciso.

o HPOP (High Precision Orbit Propagator) - Propagador numérico de alta pre-
cisdo que determina Orbitas circulares, elipticas e hiperbdlicas em grandes dis-
tancias além da influéncia do sistema Terra-Lua, considerando perturbagoes

externas e influéncias gravitacionais de varios corpos.

o Astrogator - Método avancado de alta precisao que utiliza o médulo interativo
Mission Control Sequence (MCS) para planejamento e controle de sequéncias
de missOes espaciais, execucdo de manobras orbitais finitas e impulsivas, e

propagacao de trajetorias de veiculos espaciais.

Considerando que o objetivo da simulagao é gerar a trajetoria de langamento do
foguete transportando a DART até sua insercao em érbita heliocéntrica, e modelar a
trajetoria da fase inicial da missao, o Astrogator foi utilizado para definir a sequéncia
da missao. Assim, renomeando o objeto Satellite para DART, as seguintes fungoes

foram aplicadas, conforme apresentado nos passos e na imagem abaixo:

Select DART > Properties > Basic > Orbit > Propagator >

Astrogator
Object Browser * o o =] Basic A
— . Propagator: | Astrogator
2R B
hd Attitude
=) &4 DART_Launch Pass Break
= [] i Vandenberg Masz E- < @ & = &
[13€ DART Eclipse Bodies
55
Reference j ¥ [B@Xx @ ‘
Ground Ellipses /glnitial State
SEET Enwircnment @-F‘rnpagate
SEET Thermal -

Figura 26 — Propagador.

No MCS, a sequéncia definida para melhor representar os estdgios analisados da
missao foi composta por trés segmentos: Launch, correspondente ao instante de lif-
toff até o instante de separacao do segundo estagio; Spacecraft Separation para
definir a posicao inicial da sonda no instante imediatamente anterior a separagao
do estagio; Commissioning para propagar a trajetéria a partir da posicao inicial

até a condicao de parada definida como 30 dias apds o langamento.
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Essa sequéncia é demonstrada nos passos e imagem a seguir:
Insert Segment > Launch
Insert Segment > Initial State > Rename to Spacecraft Separation

Insert Segment > Propagate > Rename to Commissioning

B~ < ¢ & =5 W
| ¥ Ba@ X = e

& Launch
&Spacecraf‘t Separation
@Cummissinning

-

Figura 27 — MCS.

5. Launch

Para as configuragoes deste segmento foi utilizada a hora exata de decolagem do
foguete as 06:21 UTC do dia 24 de novembro de 2022 como a época de langamento
(Epoch). Para configuragoes do local de langamento, foi utilizada a fungao Select

Facility para inserir a base de Vandenberg, como observado na imagem a seguir:
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Propagator: |:’-‘15trcugatu:|r V| Central Body: Sun

Launch  Bumout Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Varables

B¢ ¢ =50 %

D X Y= ’ Central Body: |EE“'th ...| Step Size: |555‘C b |
[] Use State From Previous Segmert  Pre-Launch '|"|me;||}sec ] |
I‘Spacecraf't Separation
@'Cummissinning Launch: | Geodetic w

H Set Mission Elapsed Time
- Epoch to Launch Epoch
Epoch;| & 24 Nov 2021 06:21:02.000 UTCG | -
Latitude:| 34.7513 deg |
P " Impaort Facility
Longtude:{-120.52 deg w | | Select Facity... | P o<
Atitude:|0.122633 km =
Ascent Type: | Hiipse: Cubic Motion
Initial Acceleration: |0.0156 km/sec”2
Results. .. Initial: | 24 Nov 2021 06:21:02.000 UTC % | Final: | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTC [

Figura 28 — Launch.

Para as configuracoes de Burnout, representando o momento em que o combustivel é
consumido completamente e os motores do foguete sdo desligados, foi utilizada uma
aproximacao de dados com base no Launch Ground Track da missao (BELLEROSE,
2023). O instante de separagdo entre estagio e sonda ocorreu as 07:17:20 UTC de
acordo com as efemérides da DART (disponiveis nos anexos), sendo esse instante
adotado como referéncia para o tempo de voo até o momento da queima completa

de combustivel.

A velocidade de Burnout foi calculada considerando que a sonda foi inserida dire-
tamente em oOrbita heliocéntrica a uma altitude estimada em 300 km, a partir da

equacao da velocidade de escape:

2GMcorpo

esc — 5.1
s I 5.)
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Os valores utilizados sao mostrados na imagem a seguir:

Propagator: |.A5trogator V| Central Body: Sun
v @ \\\\' o =& ﬁ Launch Bumout Spacecraft Parameters Fuel Tank  User Variables
D =S x| = ‘ Bumout: | Launch Az / Alt e
Time of Fight: | 334182 sec @ |
Spacecraf‘t Separation Azimuth: |155d89 bzl ‘
E’:Fommissioning Downrange Dist: [19932.3km |
Altitude: |3’U'D kkm ) ‘
Bumout Velocity: | Use Fixed Velocity ~
Fixed Velocity:  |10.93 km/sec =
Inertial Velocity: | 7.72837 km/sec
Inertial Vielocity Azimuth: | 103.35deg
Inertial Horizontal Fight Path Angle: 0 deg
Results... Initial: | 24Nov 2021 06:21:02.000 UTCI | Final: | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTCI@

Figura 29 — Burnout.

Para a configuracao dos parametros do veiculo, foi considerado o conjunto foguete
+ sonda como a massa total, utilizando os valores do SpaceX Falcon 9 e da DART,
sendo 549.054 kg para o Falcon 9 e 615 kg para a DART, respectivamente (SPACEX,
2025; NASA, 2023). Para os demais parametros foram utilizados os valores padrao

do STK. A imagem abaixo ilustra os valores utilizados:
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Propagator: |.P|5tmgatnr V| Central Body:  Sun

Launch Bumout Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

B-$ ¢ =" @

" Dy Maszs: 5496659 kg )
D é‘:n @ x @ ’ Drag | |
Coefficient {Cd): |2.2 = |
45pacecraf‘t Separation Area: |2'|]'m"2 [ |
@'Cummissiuning — -
4_’ i Solar Radiation Pressure (Spherical)
Coefficiert (Cr): |1 @ |
Area: |2'[|' m"2 f |
Radiation Pressure (Albedos/Themal)
Cosfficient (Ck): |1 iy |
Area: |2'[|'"‘l'-'2 f |
GPS Solar Radiation Pressure
K: |1 |
K2: |1 i |
—— Tnitial: | 24 Nov 2021 06:21:02.000 UTC[& ||=ina|: | 24 Nov 2021 07: 16:43.817 UTC[&

Figura 30 — Spacecraft Parameters.

6. Spacecraft Separation

Para esse segmento foi utilizada a primeira efeméride gerada em 2021-11-24 07:17:53.0000
TDB (07:16:43.817 UTC) como condigdo inicial, determinada pelos vetores po-
sicao (X,Y,Z) e velocidade (Vx,Vy,Vz) neste instante de tempo. As coordenadas
cartesianas sao geradas no referencial Ecliptica J2000.0 tendo o Sol como corpo
central. Por isso, o sistema de coordenadas deve ser ajustado de acordo com re-
ferencial utilizado, sendo MeanEclpJ2000 o escolhido. A selecao do referencial é

mostrada nos passos e imagens a seguir:

Select Coord. System > ... > Select Reference > Sun >
MeanEclpJ2000
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7

Propagator: |.ﬂ5trogatnr

- ‘ Central Body: Sun

B¢ ¢ = =10
i

%

£ B @ X 2 %

@ Launch
t’. Spacecraft Separation
@' Commissioning

-

Results...

Bements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

Coord System: ‘Sun MeanEclpJ2000

Coordinate Type:

Orbit Epoch:

* Component:
Y Component:

Z Component:

Wx Component:
Wy Component:

Yz Component:

Cartesian

‘ & 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTCG

‘ -

|6.8241e+07 km =
[1.30854e+08 km =
[15207 km =]|
|-30.6999 km /sec =]|
[8.11758 km/sec ]|
|3.95808 km/sec ]|

Initial State Toal...

Initial: | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTC| [ || Final: | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTCI %2

Figura 31 — Sistema de Coordenadas.

B Select Reference

Fitter by: |N| Objects ~ Systems for: Sun
@Earth 23 My Components
@Sun = C] Installed Components
@ Moon 455 B1950

[#](2) Secondary Central Bodies
= ﬁ DART_Launch
ﬂ\-’and enberg

% DART

[#(2) Templates

a@ BarycenterlCRF
a“;‘-j Barycenter)2000
45 Fixed

485 FixedAti2000
&5 ICrF
aﬁslner‘cial

&5 12000

45 mop

45 MoJs2000

a@ MeanEclpDate

2 MeanE clp)2000

485 TEMED

Figura 32 — Referencial.

Considerando que esse segmento ocorre apés a separacao do foguete, o valor consi-

derado para a massa total nesta etapa foi apenas o da sonda DART, como mostrado

a seguir:
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Propagator: |.H51rogator V| Central Body: Sun

Elements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables

B-$ ¢ = 50 W%

. — Dry Mass: |615kg (]
D % e X ’ Drag | ‘
Coefficient (Cd): |2.2 () ‘
4Spacecraft Separation Area: |2ﬂ m"2 (o} ‘
@Cummissinning — -
.‘J i Solar Radiation Pressure (Spherical)
Coefficient (Cr): |'I b ‘
Prea: |2‘D m"2 gl ‘
Radiation Pressure (Albedo/Thermal)
Cosficiert (Ck): |! |
Area: |2‘D m"2 gl ‘
GPS Solar Radiation Pressure
Ki: |1 |
K2: |'I gl ‘

Results Tnitial: | 24 Nov 2021 07:16:43,517 UTO[E |Fina|; | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTO[E

Figura 33 — Spacecraft Separation Parameters.

7. Commissioning

Este segmento corresponde a propagacao da trajetéria da DART em 30 dias a partir
da condicgao inicial pés separagao de estagio e insercdo em orbita. Considerando
que a 6rbita é heliocéntrica, é necessario escolher o propagador correspondente. A
condicao de parada é determinada como o instante final da propagacao de trajetéria.
Dentre as opgoes disponiveis no STK, a condic¢ao escolhida foi a duragao de 30 dias

para este caso. Os passos necessarios para essa configuragdo sao mostrados abaixo:
Select Propagator > ... > Heliocentric

Select Stopping Conditions > Duration
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Propagatar: |Astmgator v| Central Body: Sun
SEEY IS IF‘mpagator: |HE4'°CEmnC I ] Advanced...
Stopping Conditions
L ¥ EBE X 2 e Diagag@x.ﬁ
On Name | Sequence User Comment Description
4 Spacecraft Separation Duration STOP Stop after a specified duration Stop after a specified duration
@'Commissioning
Trip: |3I]day i | Criterion:
| 1e-08 sec [ Repeat 4
Tnlerance.‘ | Court-
Max Trip 43000 =
Times:
Usgbiil:tc- | Edit Congtraints:
Sequence: ‘STOP ‘ ‘
- INSA Condition Inherted by
Before: ‘ ‘ Pd_rtomatic Sequences
Results.. Tnitial; | 24 Nov 2021 07:16:43.817 UTC/[# || Final: | 24 Dec 2021 07: 16:43.817 UTC(@ |
Figura 34 — Commissioning.
Select Propagator et

Field Name: |F‘mpagatur

Field Description: |F‘mpagatur used to create trajectony

Cizlunar

Earth HPOP Default w10
Earth J2

Earth Poirt Mass

Maon HPOP Default w10
-7 Previous Versions

Figura 35 — Propagador Heliocéntrico.
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Mew Stopping Condition x

Field Mame: |StoppingCDnditions

Field Description: |Cu:unu:|'rtinns to stop propagation or tigger actions

Always Tripped
Apoapsis

Argument of Lattude
AscendingMNode
Delta W

Lighting
Longitude
Mean Anomaly
Periapsis

R Magnitude
True Anomaly
UserSelect

X-Y Plane Cross
¥-Z Plane Cross
Z-¥ Plane Cross

Figura 36 — Stopping Conditions.

8. Trajetoérias Geradas

A partir das etapas descritas anteriormente, as seguintes trajetérias foram geradas

e sao apresentadas nas imagens abaixo:

Time

Figura 37 — Trajetéria do Falcon 9 em torno da Terra - Vista Superior.
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Figura 38 — Trajetoria do Falcon 9 em torno da Terra - Vista Inferior.

Time Stej

Figura 39 — Trajetoria Heliocéntrica em torno do Sol.
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Time StEp: 1152

Figura 41 — Orbita da DART no plano da Ecliptica.



5.2.  Estrutura da Simulag¢do 83

Moon

Figura 42 — Inclinacdo da Orbita de DART referente ao plano da Ecliptica.

5.2.3 Cruise

Para a simulacao da segunda fase da missao utilizou-se procedimentos andlogos

aos descritos anteriormente, como apresentados a seguir:

1. Cenario

A criacao deste cenario levou em consideracao o periodo da missdao que se esten-
deu desde algumas horas apds a entrada da sonda em oOrbita, em 2021-11-24
23:58:50.817 UTC, até o momento final em que a sonda colidiu com o alvo.
De acordo com as efemérides geradas pelo sistema Horizons, foram utilizadas as
seguintes datas e horarios, ilustradas na imagem a seguir:

Central Body:  Sun
Analysis Period

Start:| & 24 Nov 20271 23:52:50.817 UTCG
Stop:| & 26 Sep 2022 23:14:24 183 UTCG

Epoch Time: | & DART_Nasa AnalysisStart Time -

Animation
Time Lipdate Mode: | Time Step ~

Start Time: | & DART_Nasa AnalysisStart Time Use Analysis Start Time

O | stop at Time & DART_Nasa AnalysisStop Time hd Use Analygis Stop Time
Step Size: |1Dsec [} |
Update animation every: |D-D1 sec [rm] |

Figura 43 — Configuragoes do Cenério.
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Considerando que o objetivo é gerar a trajetéria durante todo o perido em que
a DART esteve em orbita, é necessario configurar a janela 3D do STK para uma
melhor visualizagao em grandes distancias astronémicas, utilizando o Sol como corpo
central. A visualizacao das érbitas foi ajustada para a orientacao do eixo Z do sistema
de coordenadas TrueEclpJ2000. As fun¢oes executadas para esta configuracao sao

demonstradas nos passos a seguir:
Select 3D Graphics Window’s Central Body > Select Sun

Select View From/To > Sun > Direction > Select a Vector > Sun
TrueEclpJ2000.Axes. Z

Select 3D Graphics Window’s Properties > Details > Max. Visible

Distance

As imagens abaixo mostram as ferramentas utilizadas no STK:

Sloe G [Pleee 8- s H[E] @ 0,

Figura 44 — 3D Graphics Window.
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View From,/To: 3D Graphics 1 - 5un X
View: (_)From Position to Position (@) Along a Direction [Juntethered
To Position Direction
@ Sun | Select a Vector | j‘
@ Earth
@ Moaon O (®) Inward
() Outward
Reference Frame: | 5un Inertial Axes Add...
(®) Constrained "Up” Vector: | 42 |Uze Camera Inertia
[ Allow Rotation Over Up” [Lock in View Direction
(T Unconstrained Rotation [JFixed Distance
Show "Track Ball™ f— 0.001km
Advanced... | | Reset View
Cancel Apply Help
Figura 45 — View From/To.
Select Vector x
Filter by: |N| Objects V| Vectors for: Sun
@ Earth - 4B MeanEclp)2000 -
@ sun 7 = 45 TEMED
@ Moon [+ 5 TEMEI2000
= Secondary Central Bodies | a‘f,-'j TOD
%5cenario1 , TOJ2000
TrueEclpDate
/% TrueEclp)2000
v
Show Component Tooltips
[#] Show To-Vectors
[4]4 Cancel Help

Figura 46 — Select Vector.
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DEtaII% Viewing Stereo Display Options
Celestial Min Visible Distance:  [0.001 km || [Juse
Lighting
Grids Max Visible Distance: Red/Blue Stereo
Annotation Far/Near Ratio: 1000 = Automatic
Access Text P
gbjelct Lines Miscellaneous 3.73076e+07 kn
verays [ Use Wireframe Mode

Soft VTR
Window Properties [] Hide Cursor
Advanced [ Use Joystick

Depth Cone/Buffer Crossaver

[Use

Tkm
Figura 47 — 3D Graphics Window’s Properties.
2. Planets

Considerando a extensao da orbita do sistema Didymos-Dimorphos, foram incluidos
na simulagao apenas os planetas Mercirio, Vénus, Terra e Marte, uma vez que
planetas maiores como Jupiter, Saturno, Urano e Netuno estao ha distdncias muito
grandes. A funcao Planet é utilizada para inserir os planetas mencionados no cenario,

como mostrado nos passos e na imagem abaixo:

Select Insert STK Object > Planet > Insert Default

Select An Object To Be Inserted: Select A Method:
Scenario Objects
%Aira’aﬂ Area Target
pdChain *A?QJCDHStE"aﬁDH
‘@Cuverage Definition ﬂFadIity
ﬁGround Vehide & Launch vehicle
& Place
3 satelite
OTarget
S volumetric
Attached Objects
Eﬁmt&nna A“Figure Of Merit
@Radar ﬁsReceiver
@SEnsar @ Transmitter

| Create a default planet

[ ] Do not show me this again Edit Preferences... Insert... Close Help

Figura 48 — Insert Planet.

Apos essa etapa é necessario configurar as propriedades da funcdo Planet para a

escolha do corpo central, neste caso o planeta em questao:
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Select Planet Properties > Basic > Definition > Select Central Body

A imagem abaixo mostra estas opgoes:

Object Browser y @ o® = Basic
= < Deﬁni‘tioln (@) Central Body Earth ~
\—I—‘ T Description Ephemeris Source: | Default ~
=) &4 DART_Nasa =1 2D Graphics
] @ Planet Attributes O Fiie
213D Graphics Filename:
Attributes
=) Constraints Auto-Rename Radius: 6378.13700000 km
Basic
Vector

Para garantir que as dérbitas sejam visualizadas adequadamente na janela 3D, sao

Figura 49 — Sele¢do do Planeta.

necessarias as seguintes configuragoes na opgao 3D Graphics > Attributes:

s BmlwSer M =) Basic - Inhertable Settings
j O 4 ‘}G X M : DEﬂm-tID-n [ Inhesit from 2D Planet Graphics
Description
m J&%T:Ia::et 5 (I:tfi:f;s Show Inertial Postion Show Position Label
13D Graphics (] Show Subplanet Point [ Show Subplanet Label
Attributes Show Orbit
=l Constraints
Basic
Wector

Figura 50 — Configuracoes do grafico 3D.

Repetindo os mesmos passos para cada planeta, obtém-se a seguinte imagem na

janela do STK:

Sun Inertial

© Time S

Figura 51 — Orbitas dos Planetas.
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3. Didymos
Para inserir a o6rbita de Didymos, foi utilizada a funcao Satellite de forma analoga
a descrita na simulac¢ao anterior, considerando novamente o Sol como corpo central.
Assim como mencionado anteriormente, um propagador deve ser utilizado para gerar
a trajetéria do corpo em questao, e neste caso ambos os propagadores TwoBody e
HPOP foram utilizados, conforme mostrado a seguir:
Select Satellite > Properties > Basic > Orbit > Propagator

De acordo com a base de dados do Horizons System para corpos celestes pequenos,
o periodo orbital de Didymos é de aproximadamente 2,11 anos (NASA; JPL, 2024).
Com isso, foram utilizadas as seguintes datas para gerar uma orbita completa, bem
como os valores dos vetores posi¢do e velocidade (disponiveis nas efemérides de
Didymos nos anexos), apresentados na imagem abaixo:

Object Browser * B ox =] Basic ~

= . Propagator: Central Body:  Sun Initial State Tool...

| 7 Ex Orbit

SR X @ X A Attitude

;I&DART_NESE Pass Break

@ @) Earth Mass Stat:| & 23 Nov 2021 23:58:50.817 UTCG

o @ Mars Eclipse Bodies Stop:| & 5Jan 2024 16:51:48817UTCG |

O @ME“U")‘ Reference

O @Sun Ground Ellipses Step Size:|EDsec = |

[ | @VE”US SEET Envirenment

= [Z13¢ Didymos SEET Thermal Orbit Epoch:| & 23 Nov 2021 23:58:50.817 UTCG | - * [-239901e-08km @

SEET Particle Flux
SEET Radiation

=1 2D Graphics
Attributes Prop Specific: | Special Options...
Time Events Z Velocity: [-0.8
Pass
Contours
Range
Lighting
Swath
Ground Ellipses
SEET Environment
Radar Cross Section
=130 Graphics
Pass

v

QK Cancel Apply Help

Figura 52 — Parametros para Didymos.

7

Coord Epoch:| & 1.Jan 2000 11:58:55.816 UTCG | - Yo |-2.35404e+08km @

SEET SEP
Description Coord System: |/2000_Ecliptic v XVelocty: [124512km/sec [

Y Velocity: |-9.76603 km/sec {rm]

81kmisec =
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4. DART
As fungoes utilizadas para inserir toda a trajetéria da DART ao longo da missao
seguiram os mesmos passos apresentados na simulacao anterior, com a diferenca de
que nao foi necessario adicionar um segmento de langamento. O moédulo utilizado
para esta etapa foi, novamente, o Astrogator, como mostrado na figura abaixo:
Object Browser * o |5 Basic A
=|[olF] ¥ X ¢ Orbit R -]
v = -
T Attitude
=] &4 DART_Masa Pass Break
S
| @Earth Mazs ' Q @ & = ﬁ
O @MEFS Eclipse Bodies
Ex
O @MEFCUF}‘ Reference j * [E2|@ X = .
O 1 Sun Ground Ellipses A Initial State
| @ Venus SEET Environment . Propagate
[]4F DART SEET Thermal -
m 3¢ Didymos SEET Particle Flux
SEET Radiation
SEET GCR
SEET SEP
Description

Figura 53 — Astrogator.

A configuragdo do MCS baseou-se nas fases da missao real. Ao longo do periodo
de voo de 306,7 dias (10 meses), foram realizadas sete manobras orbitais para cor-
rigir operagoes em voo e a trajetéria da sonda, garantindo que ela atingiria o alvo
na posigao correta (BELLEROSE, 2023; NASA, 2023). Como simplificagdo, foram
adotadas apenas trés manobras orbitais de correcao de trajetéria, denominadas Tra-

jectory Correction Maneuvers (TCMs).

A sequéncia escolhida para o MCS foi definida pelos seguintes segmentos: Initial
State, referente a posicao inicial da DART ja em orbita; um segmento de propagacao
denominado Commissioning, que se estende até a primeira TCM; um segmento
de propagac¢ao denominado Cruise, representando o tempo de voo em cruzeiro até
a segunda TCM; um segmento denominado Approach, caracterizando a fase de
aproximacao ao sistema binario de Didymos até a terceira TCM; um segmento de
propagacao denominado Pre-Impact, representando a fase pré-impacto; e, por fim,
um segmento de parada total denominado STOP no momento exato do impacto.

A imagem abaixo ilustra os segmentos do MCS:
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E-$ ¢ & =0 W
Al 4 BEa X S e

A Initial State
.Cnmmissinning
A& TCM-1
.Cruise

& TCm-2
.Appruach

A& TCM-3
@-Pre-lmpact

& o
-

Figura 54 — Sequéncias da missao.

As etapas seguintes empregam as mesmas fungoes utilizadas na simulacao anterior,
considerando os vetores posigao (X,Y,Z) e velocidade (Vx,Vy,Vz) para a DART no

intervalo de tempo do cenario. As imagens abaixo demonstram essas opcgoes:

Propagator: |ﬂ5trogator

y | Central Body: Sun

o Blements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables
bl A s
= Coord.System: | Sun TrueEclpJ2000
0 aaEx e |
‘ Initial State Coordinate Type: | Cartesian v
€& Commissicning Orbit Epoch: | & 24 Nov 2021 23:58:50.817 UTCG | =
& -1
.(:"LIiSE ¥ Companent: |G.65551eﬂ}7' km fd |
& 1Cm-2 _
& Approach ¥ Component: |1.315462+08 km =)
'!TCM_B Z Companernt: |1Eﬁ45l5krn [ |
@l Pre-lmpact
©sop Vi Component: |-27.8226 km/sec ]|
‘J i Wy Component: |'|'|.E11 km/sec jrm}
Wz Component: |2.44153 km/sec g |
Initial State Tool...
Results. .. Initial: | 24 Mov 2021 23:58:50.817 UTC |Final: | 24 Mov 2021 23:58:50.817 UTC

Figura 55 — Selecao do Sistema de Coordenadas.
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Propagator: ‘ﬂstrogator -

‘ Central Body: Sun

- Blements Spacecraft Parameters  Fuel Tank  User Variables
B¢ = =0 W
—r= Dry Mass: |615kg e
D # B X 3 ’ Drag ‘ |
A Initial State Coefficient (Cd): |2_2 = |
.Cnmmissiuning Area: ‘Zﬂm"Z [ |
A TCM-1 o _
.Cruise Solar Radiation Pressure (Spherical)
#'Itl"«"l—?_ Coefficient {Cr): ‘ |
& spproach Area: ‘Zﬂm“Z [ |
#KM_B Radiation Pressure (Albedo,/Themal)
@-Pre-lmpact Coefficiert (CK): ‘1 = |
o STop oefficient (Ck): hd
- Area: |2ﬂ‘ m"2 o] |
GPS Solar Radiation Pressure
Ki: |1 @ |
K2: ‘1 g |
Results... Tnitial: | 24 Nov 2021 23:58:50.817 UTC/ @ | Final: | 24 Nov 2021 23:58:50.817 UTC|@

Figura 56 — Parametros da sonda e massa total.

Para as configuracoes do segmentos seguintes, foram utilizados os seguintes dados:

Manobra Data (UTC)

AV (m/s)

TCM-1
TCM-2
TCM-3

04-03-2022 19:00
17-08-2022 20:00
09-09-2022 20:00

Tabela 5 — DART Trajectory Correction Maneuvers. Fonte: (BELLEROSE, 2023)

As configuracgoes de cada segmento foram entao utilizadas com os valores apresen-

tados na tabela acima, o propagador Heliocentric, e a funcao Epoch para definir a

condi¢ao de parada por data e hora até o momento exato do impacto. A sequéncia

de imagens a seguir ilustram essas etapas:
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Propagator: |A5tmgatnr V| Central Body:  Sun
5 Propagatar: |Heliocentric Advanced...
B-$ ¢ = 215 %
Stopping Conditions
Q¥ @ X 2 e [0] ¥ [Ea@ < @
4|r1itia| State On User Comment Description
.Commissioning Epoch STOP Stop on a specified date & time Stop on a specified date & time
& TTM-1
.Cruise
& TCMm-2
.Approach
& TCMm-3
@'Pre—lmpact
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Figura 57 — Configuragao do Commissioning.
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Figura 58 — TCM-1.
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Propagator: |.P|5trogator

y | Central Body: Sun
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L EBEEX S e

A Initial State
.Commissioning
A& TCM-1
.Cruise
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.Approach

A TCM-3

@' Pre-lmpact
©sor

-

Results. ..

Propagataor: ‘ Heliocentric Advanced. ..

Stopping Conditions

][0 | Baf (@ | X |99

User Comment Description
Stop on a specified date & time Stop on a specified date & time

Tiip: | & 17 Aug 2022 20:00:00.000 UTCG ‘ -
Talerance: |'|’5"DE SEC & | Hggﬁﬂ: 1
Max Trip | 10000 =
Times: =
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Sequence: |STOF| | |
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Figura 59 — Configuracao do Cruise.
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Figura 60 — TCM-2.



96

Capitulo 5. Simulagies Systems Tool Kit (STK)

Propagator: ‘ﬂsiragatcr v| Central Body:  Sun
3 Propagator: |Heliocentric Advanced...
SEEN I |
Stopping Conditions
Q] [ %E @ X 2| (o= e
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A& T3
@Pre-lmpact
35T0P Trip: | & 19 Sep 2022 20:00:00.000 UTCG | -
) - [1e-06 || Fepeat
Tnlerance.| e-Ubsec | Court: 1
Max Trip (400D @
Times: =
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Sequence: |5TOP | |
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Figura 61 — Configuracao do Approach.
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Figura 62 — TCM-3
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Propagator: |Pstrogator V| Central Body:  Sun
3 - |Heliocentri
-- @ %’ o= ‘ Propagatar: ‘ Iocentnc Advanced...
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Figura 63 — Configuracao do Pre-Impact.
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5. Relatério Final

Para gerar os relatérios finais de andlise com os dados referentes as efemérides
geradas pelo STK para as trajetorias de Didymos e da DART, as seguintes fungoes

foram utilizadas, conforme os passos a seguir:

Select Satellite > Report €& Graph Manager

A imagem a seguir mostra as configuracoes escolhidas, considerando o intervalo
de tempo do cendrio, o Step Size de 1 dia, e o referencial J2000 para gerar as

coordenadas cartesianas de posicao e velocidade para ambos os corpos:

Object Type: |5ate||ite v | Styles
[ show Reports [ show Graphs
28 0ART
% Didymos =] Eg u.ﬁi

uﬂ Fixed Position Velocity
E Fixed Position Velocity
ﬂ Generated TLE
@3 Inertial Acceleration
uﬂlnertial Position Velocity
Elnertial Position Velocity
EJZDDD Acceleration
{1§)2000 Position Velocity

Time Properties @212000 Position Velocity

() Use Object Time Period lﬁ Lifetime Space Weather

(O Use Advanced Times Set Times... H'E L!fet!me
i Lifetime

(®) 5pecify Time Properties uﬁ Lighting Times

Select type: ELighting Times

Bl LLA Position
@8 LLA Position

Interval:| & DART_MNasa AnalysisInterval bt ELOF‘ Mean Elemente
E Lunar Vector Fixed

(O Use default time paints =
(®) Use step size/ time bound Generate As:
Step size: 1day el ® Report/Graph
() Dynamic Display/Strip Chart

Figura 64 — Relatério Final.
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6 Resultados e Analise

6.1 Trajetérias Geradas

Através das duas simulagoes Launch e Cruise realizadas anteriormente, foi possivel
gerar as trajetérias e orbitas tanto de Didymos quanto da DART. Para a validagao e analise
dos resultados obtidos, é apresentado a seguir um comparativo entre as trajetérias reais

da missao e as geradas pelo STK.

6.1.1 Trajetéria de Lancamento

A trajetoria de langamento em solo terrestre desde a base aeroespacial de Van-
denberg até o estagio de separacao do segundo estagio do foguete pode ser observada no

Launch Ground Track na imagem a seguir:

90 T | T T T T 1 T T T T
60 |- -
DSN
Goldstone DSN A
30k Madrid I i
T
Stage-1 &
Stage-2 1st Burn
D - =l
v Begin | |
-30 = T Transmit 2 A N
Spacecraft ﬁmoﬁ a DSN
Exit Eclipse _,f-'/' Separation Canberra
-60 - -
Stage-2
2nd Burn
a0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-180 -150 -120 -90 -60 -30 0 30 60 90 120 150

Figura 65 — DART Launch Ground Track. Fonte: (BELLEROSE, 2023)

A trajetoria gerada pelo STK pode ser observada na imagem a seguir:

180
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Figura 66 — Trajetoria de langamento gerada pelo STK.

E possivel observar que ambas as trajetérias sio muito semelhantes nas fases cor-
respondentes as queimas do primeiro e segundo estagios do foguete. Entretanto, o ponto
de separacao entre o segundo estagio do foguete e a sonda no mapa real esta posicionado
muito mais préximo de Madagascar, na Africa, aproximadamente nas coordenadas 30°S,
50°E, enquanto no mapa gerado pelo STK, esse ponto estd mais a sudeste, em torno de
27°S, 60°E. Essa diferenca pode ser explicada pelo fato de que os parametros de lanca-
mento utilizados para o calculo da trajetéria foram estimados, uma vez que valores reais
necessarios para o calculo da trajetoria como azimute, downrange e altitude, nem sempre

estao disponiveis publicamente.

6.1.2 Orbita de Didymos

Para comparacao entre a érbita real do asteroide Didymos e a da gerada pelo STK,

foi utilizada a imagem seguinte extraida da base de dados do Horizons System:
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65803 DidymQs

Earth Distance:

Figura 67 — Orbita Real de Didymos. Fonte: (NASA; JPL, 2024)

As imagens a seguir ilustram a 6rbita gerada pelo STK:

Figura 68 — Orbita de Didymos gerada no STK.
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Time Step: 10.00 sec

Figura 69 — Inclinagao da o6rbita de Didymos gerada no STK.

E possivel observar que a orbita gerada no STK é praticamente idéntica a real, o
que demonstra a precisao dos dados utilizados e das solugdes numéricas aplicadas pelos

propagadores.

6.1.3 Trajetéria Completa da Missao

A trajetoria completa da missao desde a saida da Terra até a chegada no sistema

binéario de asteroides pode ser observada na imagem a seguir:
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Figura 70 — Trajetéria real da sonda DART. Fonte:(NASA, 2023)

As imagens geradas pelo STK podem ser observadas a seguir em dois momentos

distintos. A cor azul clara representa a orbita da Terra, enquanto as cores verde claro e

roxo representam a Orbita da DART:
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Figura 71 — Trajetoria final da DART gerada no STK no momento inicial da missdo em
2021-11-24 23:58:50.817 UTC.

Figura 72 — Trajetoria final da DART gerada no STK no momento do impacto ocorrido
em 2022-09-26 23:14:24.183 UTC.
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Novamente é possivel observar a precisao dos dados utilizados e das solugoes nu-
méricas aplicadas pelos propagadores, uma vez que a trajetéria gerada pelo STK é prati-

camente idéntica a trajetéria original da sonda.

6.2 Vetores Posicao e Velocidade

O objetivo final das simulagoes é comparar os parametros reais da missao no mo-
mento do impacto, com os dados gerados numericamente pelo STK. Para isso, considera-
se os vetores posicao e velocidade no instante da colisao, obtidos nas efemérides geradas
pelo sistema Horizons e nas efemérides calculadas pelo STK (disponiveis nos apéndices).
A sonda DART colidiu com Dimorphos a uma velocidade de aproximadamente 6,14 km /s
no dia 26 de setembro de 2022. (VELEZ, 2023)

Os valores correspondentes aos vetores obtidos a partir das efemérides geradas
pelo sistema Horizons sao gerados no referencial Ecliptica J2000.0, cujo plano X-Y é o
plano da ecliptica, enquanto as efemérides calculadas pelo STK sao geradas no referencial
J2000 cujo plano X-Y ¢é o plano do equador. (STEREO Science Center, 2024; FRANZ;
HARPER, 2002)

A tabela abaixo apresenta os valores obtidos:

Tabela 6 — Vetor Posicao da sonda DART

Fonte Referencial Hora X (km) Y (km) Z (km)
STK J2000 23:14:24 UTC | 155313945,18 | 20112119,28 | -2399087,25
Horizons | Ecliptica J2000.0 | 23:15:33 TDB | 154298795,28 | 13635553,15 | -8607687,94
Tabela 7 — Vetor Velocidade da sonda DART
Fonte Referencial Hora Vx (km/s) | Vy (km/s) | Vz (km/s)
STK 72000 23:14:24 UTC “4,45 25,19 12,40
Horizons | Ecliptica J2000.0 | 23:15:33 TDB -3,77 28,17 0,99

Como os valores obtidos estao em referenciais diferentes, é necessario uma trans-
formagao do sistema de coordenadas geocéntrico equatorial J2000 para o sistema ecliptico
heliocéntrico J2000. Considerando que o referencial J2000 esta alinhado ao equador e o
Ecliptica J2000.0 ao plano da ecliptica, é necessario considerar a obliquidade entre esses
dois planos, a partir de uma rotagdo em torno do eixo X equivalente a inclinacao da
Terra em relacao a ecliptica. Com isso a matriz de transformacao entre os sistemas de

coordenadas é dada por (HAPGOOD, 1992; FRaNZ; HARPER, 2002)

XEd 1 0 0 X12000
YEcl =10 COS &g sin €0 Y:]Q()OD
ZEcl 0 —sin Ep COSE&p ZJQOOO
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Em que a obliquidade da ecliptica é dada por:

g0 = 23.439291°

A partir da matriz de transformacao, as coordenadas em J2000 foram convertidas

para Ecliptica J2000, como mostrado na tabela a seguir:

Tabela 8 — Conversao de Coordenadas para Vetor Posi¢ao da Sonda DART

Referencial X (km) Y (km) Z (km)
J2000 155313945,18 | 20112119,28 | -2399087,25
Ecliptica J2000 | 155313945,18 | 17503821,28 | -10200488,36

O mesmo calculo pode ser realizado para o vetor velocidade utilizando a mesma

matriz de transformacgao. Os resultados obtidos sao mostrados a seguir:

Tabela 9 — Conversao de Coordenadas para Vetor Velocidade da Sonda DART

Referencial | Vx (km) | Vy (km) | Vz (km)
72000 445 25,19 12,40
Ecliptica J2000 -4.,45 28,05 1,36

Considerando os valores convertidos, uma comparacao entre os dados obtidos pelo

STK e Horizons pode ser feita no mesmo referencial:

Tabela 10 — Vetor Posicao da Sonda DART (Ecliptica J2000.0)

Fonte X (km) Y (km) Z (km)
Horizons | 154298795,28 | 13635553,15 | -8607687,94
STK 155313945,18 | 17503821,28 | -10200488,36

Tabela 11 — Vetor Velocidade da Sonda DART (Ecliptica J2000.0)

Fonte | X (km/s) | Y (km/s) | Z (km/s)
Horizons -3,77 28,17 0,99
STK -4,45 28,05 1,36

Com isso, o calculo do erro relativo entre os dados reais obtidos no Horizons e os

valores obtidos no STK pode ser realizado a partir da equacao:

Valor Estimado — Val |
Erro Relativo = alor Estimado — Valor Rea x 100%
Valor Real

As tabelas abaixo mostram os resultados obtidos:
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Tabela 12 — Erro Relativo para as coordenadas do Vetor Posicao

Coordenada | Erro Relativo (%)
X 0,65
Y 22,10
A 15,61

Tabela 13 — Erro Relativo para as coordenadas do Vetor Velocidade

Coordenada | Erro Relativo (%)
X 18,04
Y 0,43
Z 37,37

Considerando que os vetores acima sao as velocidades heliocéntricas absolutas em
relacao ao Sol, e a velocidade de impacto entre a sonda e o asteroide é a velocidade relativa
desses corpos, é possivel calcular a velocidade de impacto a partir da diferenca entre o
vetor velocidade da DART calculado pelo STK e o vetor velocidade real do asteroide
Dimorphos obtido a partir das efemérides geradas pelo Horizons System no momento

exato da colisdo (disponiveis nos anexos). A velocidade relativa pode ser calculada por:

Vielativa = VDART — VDimorphos

E o médulo por:

|Vrel| = \/(‘/w,DART - ‘/w,Dimorphos)2 + (V;/,DART - ‘/;/,Dimorphos)z + (‘/;;,DART - ‘/;;,Dimorphos)z

Os resultados obtidos sao:

Tabela 14 — Vetores de Velocidade da DART e de Dimorphos

Componente | DART (km/s) | Dimorphos (km/s)
v, 4,45 7,32
v, 28,05 3318
V. 1,36 0,99

O resultado deste calculo para a velocidade relativa é de 5,89 km/s. Considerando
que o valor real da velocidade de impacto é de 6,14 km/s, o erro relativo pode ser calculado,
resultando em 4,07%.

Apesar dos erros relativos para as coordenadas dos vetores serem consideravel-
mente altos, o erro relativo da velocidade de impacto é bem aceitavel. Com base em todas
as analises realizadas anteriormente, ¢ possivel concluir que a simulagao gerou resultados

coerentes, e demonstrou a missao DART de forma satisfatéria.
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7 Conclusao

Ao longo deste trabalho foram discutidas as principais técnicas de defesa planetaria
do ponto de vista teérico. E mais do que certo de que a humanidade precisa estar preparada
para situacoes em que a Terra estarda vulneravel aos objetos cosmicos que viajam pelo
Sistema Solar. Embora as probabilidades de colisdo com asteroides ou cometas sejam
baixas em um intervalo de tempo que abrange um ciclo de vida humano ou mesmo todo
o periodo em que a humanidade habita a Terra, elas nunca sdo nulas, e caso venham a
ocorrer de fato, os danos que podem causar sao consideraveis e nao podem ser ignorados.
Sendo assim é essencial o desenvolvimento de tecnologias de defesa planetaria para a
detecgao, observacgao e caracterizacao de NEQOs, e de técnicas para a mitigacdo de eventos
em que a Terra corre o risco de colidir com um asteroide ou cometa, de forma que seja

possivel, por meio das tecnologias existentes, tirar este objeto da rota de colisao.

Um ponto importante a se considerar no estudo dessas tecnologias de mitigagao € o
problema central de deflexao de um asteroide ou cometa, de forma que sua trajetoria seja
alterada para que este corpo nao encontre a Terra. O estudo da dindmica orbital desses
corpos ¢ responsavel pela fundamentacao de modelos matematicos capazes de determinar
parametros importantes e os principais requisitos das missoes espaciais para deflexao de
NEOs, como a velocidade de impacto necessaria para a alteracdo da trajetéria de um
corpo que esteja viajando no Sistema Solar em dire¢ao a Terra, e a deflexdo que um corpo

deve sofrer para que a mudanca de Orbita seja efetiva.

Os modelos matematicos desenvolvidos ao longo deste trabalho basearam-se nos
problemas cléssicos da mecanica orbital que descrevem o movimento dos astros no espaco,
como planetas, estrelas, asteroides e cometas. A fundamentacgao tedrica é essencial para se
entender o problema central e para criar modelos capazes de predizer o comportamento
e eficiéncia das missoes espaciais. Porém, eles estao limitados ao campo tedrico, uma
vez que a execucao de experimentos laboratoriais que reproduzam os eventos cosmicos é
de dificuldade elevada. Com isso, as simulagoes computacionais sdo 6timas opgoes para o
planejamento e analise de desempenho em missoes espaciais de teste. Essas missoes sao de
extrema importancia para que estes modelos matematicos sejam validados de fato, e para
que a eficiéncia real das técnicas atualmente discutidas no campo da defesa planetaria

seja comprovada.

A missao DART inaugura uma importante era no estudo de objetos proximos a
Terra potencialmente perigosos, e na consolidagao de estratégias de defesa planetaria, pois
ela foi a primeira oportunidade de uma tecnologia de mitigacao ser testada no ambiente

cHésmico. Além disso, os investimentos em novas missoes de teste podem ser impulsionados
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para que as outras tecnologias de mitigacao sejam testadas e validadas. Com os resultados
que foram obtidos da missao, os modelos matematicos poderao ser aprimorados de forma
que novas tecnologias ainda mais avancadas de defesa planetaria sejam desenvolvidas e

implementadas caso haja necessidade.
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8 Trabalhos Futuros

Os trabalhos futuros visam a abordagem dos seguintes tépicos que nao foram

aprofundados nos modelos simulados até entao:

o Analise da alteragao de trajetoria e periodo orbital sofrida por Dimorphos apds a
colisao.
o Simulac¢ao da missao incluindo Dimorphos no sistema binario de asteroides.

« Simulacao do impacto tendo o asteroide alvo como corpo central.

o Analise matematica da colisdo com ejecao de massa utilizando os parametros reais

da missao.
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APENDICE A — Cédigo Python

Listing A.1 — Codigo utilizado para conversao entre as escalas de tempo UTC e TDB

from astropy.time import Time

def convert_time () :
print ("Choose the conversion type:")
print("1:,Convert TDB,to UTC")
print ("2:,Convert UTC,to,TDB")

choice = input("Enter your choice, (1 0r,2):,")

if choice == "1":
# User inputs TDB time
tdb_input = input("Enter the TDBtime (YYYY-MM-DDTHH:MNM:
SS) ™)

# Convert TDB to UTC
Time (tdb_input, scale="tdb")

tdb_time

utc_time tdb_time.utc
print ("\nConverted Time:")
print ("TDB_ ,Time:", tdb_time.iso)

print ("UTC,Time:", utc_time.iso)

elif choice == "2":
# User inputs UTC time
utc_input = input("Enter the UTC,time (YYYY-MM-DDTHH:MM:
SS): ™)

# Convert UTC to TDB

utc_time Time (utc_input, scale="utc")

tdb_time utc_time. tdb

print ("\nConverted Time:")
print ("UTC_,Time:", utc_time.iso)

print ("TDB_ ,Time:", tdb_time.iso)

else:
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print ("Invalid choice! Please enter 1 ,0r,2.")

# Run the function

convert_time ()

def soma(a, b):

return a + b

resultado = soma(5, 10)

print ("Resultado:", resultado)
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APENDICE B - Efemérides Didymos J2000

Efemérides geradas pelo STK para o vetor posicao e velocidade do asteroide Didy-

mos no referencial J2000 utilizando o propagador TwoBody.

Civil Air Patrol Use Only
Satellite-Didymos: J2000 Position & Velocity TwoBody

Time (UTCG) x (km) y (km) z (km) vx (km/sec) vy (km/sec)
24 Nov 2021 23:58:50.817 -238822018.677034 -220525879.357271 -85265113.325716 12.523432 -8.544539
26 Sep 2022 23:14:24.183 156187215.527259 14929195.734448 -2976486.972744 -7.067000 30.071989

Efemérides geradas pelo STK para o vetor posicao e velocidade do asteroide Didy-

mos no referencial J2000 utilizando o propagador HPOP.

Civil Air Patrol Use Only
Satellite-Didymos: J2000 Position & Velocity HPOP

Time (UTCG) x (km) y (km) z (km) vx (km/sec) vy (km/sec)

24 Nov 2021 23:58:50.817 -238822019.025116 -220525879.184566 -85265113.245128 12.523424 -8.544535

26 Sep 2022 23:14:24.183 156158563.040051 14963232.914515 -2955919.183948 =7.077417 30.072815
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APENDICE C - Efemérides DART J2000

Efemérides geradas pelo STK para o vetor posicao e velocidade da sonda DART

no referencial J2000.

Civil Air Patrol Use Only
Satellite-DART: J2000 Position & Velocity

Time (UTCG) x (km) y (km) z (km) vx (km/sec) vy (km/sec) vz (km/sec)
24 Nov 2021 23:58:50.817 66555064 .0958 120618221.6572 52493603.039 -27.82262 9.865369 6.93797
26 Sep 2022 23:14:24.183 155313945.1794 20112119.2817 -2399087.251 -4.44859 25.187392 12.40255
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ANEXO A - Efemérides Didymos - Horizons
System

Efemérides geradas pelo sistema Horizons System para o asteroide Didymos.

R R T B B T R g g L L L L
JPL/HORIZONS 65803 Didymos (1996 GT) 2025-Feb-11 10:27:08
Rec #: 65803 (+COV) Soln.date: 2024-Sep-22 23:15:39 # obs: 1647 (2022-2024)

IAU76/J2000 helio. ecliptic osc. elements (au, days, deg., period=Julian yrs):

EPOCH= 2460220. ! 2023-0ct-02.50 (TDB) Residual RMS= .0013278
EC= .3832620488733673 QR= 1.013099326304301 TP= 2459874.313501589
OM= 72.98753451311919 W= 319.580652046918 IN= 3.414166565132348
A= 1.642673885162428 MA= 161.8301594598814  ADIST= 2.272248444020554

PER= 2.1054 N= .468141395 ANGMOM= .02036384
DAN= 1.08484 DDN= 1.97875 L= 32.6184216
B= -2.2129075 MOID= .0397579 TP= 2022-0ct-21.8135015890

Asteroid physical parameters (km, seconds, rotational period in hours):

GM= n.a. RAD= .390 ROTPER= 2.2593
H= 18.1 G= .150 B-V= n.a.
ALBEDO= n.a. STYP= S

ASTEROID comments:
1: soln ref.= JPL#219, PHA 0CC=0 radar( 2 delay, O Dop.)

2: source=0RB

3k 3k 5k >k 5k 5k >k 5k 5k >k 3k 5k >k 3k 5k >k 5k 5k >k 5k >k 5k >k >k 5k >k 3k >k >k 5k 5k >k 5k 5k >k >k >k >k >k >k >k >k 3k >k >k >k 5k >k >k 5k >k >k >k >k >k 3k >k >k >k 5k >k >k >k >k >k >k >k >k >k >k >k %k >k >k %k >k *k >k k

KKK KKK KKK KKK KKK KKK oK K oK K oK K oK K oK K ok K ok o ok K ok K ok K ok K o K o Ko K o K o Ko K oK o KK KKK K KoK oK Kok Kok
Ephemeris / WWW_USER Tue Feb 11 10:27:08 2025 Pasadena, USA / Horizons

SRR KKK KKK KK KK KK KoK KoK KoK ook o ok oK ok o ok o ok o ok o ok o ok oK ok K ok K ok ok ok ok ok ok ok sk ok ok ok ok o sk ook ook oK oK K oK oK KoK KoK KoK
Target body name: 65803 Didymos (1996 GT) {source: JPL#219%}

Center body name: Solar System Barycenter (0) {source: DE441}

Center-site name: BODY CENTER
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>k >k >k 3k 5k 5k 5k 5k 5k 5k >k >k >k >k 3k 5k 5k 5k 5k 5k >k >k 5k >k 3k 3k 3k 5k 5k 5k >k >k >k 5k 5k 5k >k 3k 5k 5k 5k >k %k >k >k 5k 3k >k 3k 5k 5k 5k >k %k %k >k 3k 3k >k 5k 5k 5k >k >k %k %k >k %k %k >k 5k >k >k >k *k %k %k >k k

Start time : A.D. 2021-Nov-24 00:00:00.0000 TDB

Stop time : A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB

Step-size : 1 steps

S Kok KK KoK K oK oK ok K oK Kok K oK K ok K ok Kk o Kok o oK Kok oK oK ok ok K ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok o Kok oK Kok K ok ok ok ok ok ok K ok ok ok
Center geodetic : 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Lat(deg) ,Alt (km)}
Center cylindric: 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Dxy (km) ,Dz (km) }
Center radii : (undefined)

Small perturbers: Yes {source: SB441-N16}

Output units : KM-S

Calendar mode : Mixed Julian/Gregorian

Output type : GEOMETRIC cartesian states

Output format : 2 (position and velocity)

Reference frame : Ecliptic of J2000.0
KKK KKK KoK KoK K oK K oK K oK K ok K ok K ok K ok K ok K ok K ok K o K o Ko K K KK KKK KKK oK oK KoK oK oK ok ok ok ok ok ok
Initial TAU76/J2000 heliocentric ecliptic osculating elements (au, days, deg.):
EPOCH= 2460220. ! 2023-0ct-02.50 (TDB) Residual RMS= .0013278
EC= .3832620488733673 (QR= 1.013099326304301  TP= 2459874.313501589
0M= 72.98753451311919 W= 319.580652046918 IN= 3.414166565132348
Equivalent ICRF heliocentric cartesian coordinates (au, au/d):
X=-2.061694865608247E+00 Y=-8.749383735324878E-01 Z=-2.684408670068802E-01
VX= 2.846571000877179E-03 VY=-7.769619147361892E-03 VZ=-3.709229448113573E-03

Asteroid physical parameters (km, seconds, rotational period in hours):

GM= n.a. RAD= .390 ROTPER= 2.2593
H= 18.1 G= .150 B-V=n.a.
ALBEDO= n.a. STYP= S
sk sk st st sk sk sk ok ok ok ko ok ok ok ok sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk ok ok ok sk ok sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk ok ko okokok ok
JDTDB
X Y Z

VX VY VZ
3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 5k 5k Sk 3k >k ok ok Sk 3k >k 3k Sk 3k 3k >k 3k Sk 3k >k 5k ok Sk 3k >k 5k ke 3k 3k >k 3k Sk 3k >k >k 5k Sk 3k >k 3k 5k 3k 3k >k 5k Sk 3k 3k >k 5k 5k 3k >k >k 5k >k 3k >k 5k 5k 5k %k >k ok 5k 5k >k >k >k >k %k %k k
$$SOE
2459542 .500000000 = A.D. 2021-Nov-24 00:00:00.0000 TDB
X =-2.399009233081440E+08 Y =-2.354043403722632E+08 Z = 9.566909966915846E+06
VX= 1.245117644061461E+01 VY=-9.766030524772868E+00 VZ=-8.777811821901245E-01
2459849.469136169 = A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB
X = 1.542986900109512E+08 Y = 1.363550832440621E+07 Z =-8.607675425033528E+06
VX=-7.323187499736401E+00 VY= 3.318225592379317E+01 VZ= 9.919651943135630E-01
$$EQE
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>k >k 3k 3k 5k 5k 5k 5k 5k >k >k >k >k 3k 3k 5k 5k 5k 5k >k >k >k >k >k 3k 3k 5k 5k 5k 3k >k >k >k >k >k 3k 5k 5k 5k 5k >k >k %k 5k >k 5k 3k 5k 5k 5k 5k >k >k >k 5k >k 3k 3k 5k 5k 5k >k >k >k >k >k >k >k 3k 5k >k >k >k %k %k >k >k >k k

TIME

Barycentric Dynamical Time ("TDB" or T_eph) output was requested. This
continuous coordinate time is equivalent to the relativistic proper time
of a clock at rest in a reference frame co-moving with the solar system
barycenter but outside the system’s gravity well. It is the independent

variable in the solar system relativistic equations of motion.

TDB runs at a uniform rate of one SI second per second and is independent

of irregularities in Earth’s rotation.
CALENDAR SYSTEM

Mixed calendar mode was active such that calendar dates after AD 1582-0Oct-15
(if any) are in the modern Gregorian system. Dates prior to 15682-Oct-5 (if any)
are in the Julian calendar system, which is automatically extended for dates
prior to its adoption on 45-Jan-1 BC. The Julian calendar is useful for
matching historical dates. The Gregorian calendar more accurately corresponds
to the Earth’s orbital motion and seasons. A "Gregorian-only" calendar mode is

available if such physical events are the primary interest.
REFERENCE FRAME AND COORDINATES
Ecliptic at the standard reference epoch

Reference epoch: J2000.0
X-Y plane: adopted Earth orbital plane at the reference epoch
Note: IAU76 obliquity of 84381.448 arcseconds wrt ICRF X-Y plane
X-axis : ICRF
Z-axis : perpendicular to the X-Y plane in the directional (+ or -) sense

of Earth’s north pole at the reference epoch.
Symbol meaning:
JDTDB Julian Day Number, Barycentric Dynamical Time

X X-component of position vector (km)

Y Y-component of position vector (km)
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Z Z-component of position vector (km)

VX X-component of velocity vector (km/sec)
VY Y-component of velocity vector (km/sec)
VZ Z-component of velocity vector (km/sec)

ABERRATIONS AND CORRECTIONS

Geometric state vectors have NO corrections or aberrations applied.

Computations by ...

Solar System Dynamics Group, Horizons On-Line Ephemeris System
4800 Oak Grove Drive, Jet Propulsion Laboratory
Pasadena, CA 91109 USA

General site: https://ssd.jpl.nasa.gov/

Mailing list: https://ssd.jpl.nasa.gov/email_list.html

System news : https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/news.html

User Guide : https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/manual.html

Connect : browser https://ssd. jpl.nasa.gov/horizons/app.html#/x
API https://ssd-api. jpl.nasa.gov/doc/horizons.html
command-line  telnet ssd.jpl.nasa.gov 6775
e-mail/batch  https://ssd.jpl.nasa.gov/ftp/ssd/hrzn_batch.txt
scripts https://ssd.jpl.nasa.gov/ftp/ssd/SCRIPTS

Author : Jon.D.Giorgini@jpl.nasa.gov

sk sk ok ok sk ok ok sk ok ok ok ok sk ok ok sk sk ok ok ok ok s ok ok sk ok ok sk sk ok sk sk ok sk s ok ok sk ok ok sk ok ok sk sk ok sk sk ok ok s ok ok sk ok ok sk ok ok sk sk ok sk sk ok ok s ok ok sk ok ok sk ok ok ok
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ANEXO B - Efemérides DART - Horizons
System

Efemérides geradas pelo sistema Horizons System para a simulagao Launch.

Kok Kok KoK ok KoK KoK oK K oK o oK o K oK o oK oK ok o oK oK ok ook o oK ok o ok o oK ok K ok o oK ok K ok o oK o K ok o oK oK ok ook oK ok o ok ok ok ook o ok ok K ok ok ok K ok
Revised: Mar 01, 2024 DART Spacecraft / Sun -135
https://dart. jhuapl.edu/
https://www.nasa.gov/planetarydefense/dart

The Double Asteroid Redirect Test ("DART") is a NASA mission designed to

demonstrate asteroid deflection by kinetic impact.

The spacecraft launched on a SpaceX Falcon 9 rocket out of Vandenberg Space
Force Base in California on 2021-Nov-24 @ 06:21:02 UTC.

SECO1 was 10 minutes after launch. SEC02 was ~20 minutes after that.
Spacecraft/booster separation at 07:17:20 UTC.

BACKGROUND:
DART’s target is the binary asteroid system 65803 Didymos. Not on a path
able to collide with Earth and presenting no hazard, the system is
composed of two asteroids: the primary Didymos, and its smaller moonlet
satellite asteroid, Dimorphos, which orbits Didymos at a distance of

about 1.18 km every 11.92 hours.

DART will autonomously navigate the last 4 hours to impact the moonlet
Dimorphos nearly head-on in the fall of 2022, when ~11 million kilometers
from Earth, shortening the time it takes to orbit the primary body Didymos

by several minutes.

Since the Didymos system is an eclipsing binary as viewed from Earth,
Dimorphos passes in front of and behind Didymos, changing its brightness.
Ground-based telescopes on Earth will be able to use this to assess the
before/after effect caused by DART’s impact at 6.6 km/s, producing data

useful to "planetary defense" modeling.



132 ANEXO B. Efemérides DART - Horizons System

The LICIACube camera system will be deployed prior to impact and travel
past the asteroid roughly three minutes after DART impacts to confirm the
impact, document the spread of the resulting dust plume, attempt to capture

an image of the newly formed crater and the opposite side of Dimorphos.

KEY EVENT TIMES
Launch: 24-Nov-2021 06:21:02 UTC
Impact: 26-Sep-2022 23:14:24.183 UTC (actual)

PHYSICAL CHARACTERISTICS:
Main bus
- box, dimensions ~ 1.2 x 1.3 x 1.3 meters, from which other structures
extend to result in measurements of ~1.8 meters width, 1.9 meters length,
2.6 meters in height.

- Two large solar panel arrays on each side, each 8.5 m long when deployed

SCIENCE INSTRUMENTS:

- DRACO: "Didymos Reconnaissance and Asteroid Camera for Optical navigation"
A high-resolution imager derived from the New Horizons LORRI camera to
support navigation and targeting, measure size and shape of the target,
determine the impact site and geologic context.

- LICIACube: "Light Italian Cubesat for Imaging of Asteroids"

Deployed Sep. 12 UTC prior to the DART impact, LICIACube (6U) will capture
images of the DART impact, resulting ejecta cloud, and potentially the

impact crater on the surface of Dimorphos.

TRAJECTORY :

NOTE: Final reconstructed trajectory

The mission-reconstructed DART trajectory can be used as an observing center

(use ’Q@’ prefix ) OR as a target (drop the ’@’).

Related objects:

@ -210 (LICIACube spacecraft)

@ 20065803 (65803 Didymos system barycenter, pre-computed JPL s205)
©@ 920065803 (Didymos primary center, reconstructed JPL s542)

@ 120065803 (Dimorphos, satellite of Didymos, reconstructed JPL s542)
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To instead numerically integrate the latest JPL ground-based solution for the
Didymos system barycenter, request "65803;" (or select from menu list). The
integrated database version can only be used as a target, not an observing

center.

Name Start (TDB) Stop (TDB)
dart_2021 328 2022 091 rec_vO01 2021-Nov-24 07:17:53.0 2022-Apr-01 00:00:00.
dart_2022 091 2022 231 rec_v0l  2022-Apr-01 00:00:00.0 2022-Aug-19 00:01:09.
dart_2022 231 2022 269 _rec_v03  2022-Aug-19 00:01:09.2 2022-Sep-26 22:00:00.
dart_2022 269 2022 269 _rec_v03 2022-Sep-26 22:00:00.0 2022-Sep-26 23:14:45.
dart_2022_269_2022_269_spc_v04  2022-Sep-26 23:14:45.3 2022 SEP 26 23:15:33.
dart_2022_269_2099_001_imp_vO03 2022-Sep-26 23:15:33.4 2099-Jan-01 00:00:99.

3k 3k 5k >k 5k 5k >k 5k 3k >k 5k 3k >k 5k 5k >k 5k 5k >k 5k 5k 5k >k >k 3k >k 3k 3k >k 5k 5k >k 5k 5k >k >k >k 5k >k >k 5k >k >k >k >k >k 5k >k >k 5k >k >k >k >k >k >k 5k %k %k 5k >k 5k >k >k >k >k >k >k >k >k >k %k >k %k %k >k *k >k k

O P W O N O

S Kok KK oK ok KK K oK K K K oK K K KoK K oK oK ok K ok ok ok oK ok K ok oK ok o oK o Kok o oK Kok oK K ok K ok ok ok ok ok ok ok K ok ok ok ok ok ok Kok
Ephemeris / WWW_USER Sun Feb 9 16:01:06 2025 Pasadena, USA / Horizons

Kok Kok o oK oK K oK oK oK K oK o oK K oK o oK K ok o oK oK ok o oK oK ok o ok oK ok K ok o oK o K ok o oK o K ok o oK oK ok ook oK ok o ok ok ok ook ok ok K ok ok ok K ok
Target body name: DART (spacecraft) (-135) {source: dart_v03_hrzn}
Center body name: Solar System Barycenter (0) {source: DE441}

Center-site name: BODY CENTER

>k >k 3k 3k 5k 5k 3k 5K 5k >k >k >k >k 3k 3k 5k 5k 5k 5k >k >k >k >k >k 3k 3k 5k 5k 5k 3k >k >k >k >k >k 3k 5k 3k 5k 5k >k >k %k >k >k 3k 3k 5k 5k 5k 5k >k >k >k 5k >k 3k 3k 5k 5k 5k >k >k >k >k %k %k >k 3k 5k >k >k >k *k >k >k >k >k k

Start time : A.D. 2021-Nov-24 07:17:563.0000 TDB

Stop time : A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.1820 TDB

Step-size : 1440 minutes

KoK KoK o KoK oK K K oK KoK o K oK ok KoK oK oK oK K oK o K oK oK o oK ok K oK o K oK ok oK oK ok o K ok K oK o K oK ok o oK ok oK oK KoK ok K oK ok ok ok Kok o Kok ok K
Center geodetic : 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Lat(deg) ,Alt (km)}
Center cylindric: 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Dxy (km) ,Dz (km) }
Center radii : (undefined)

Output units : KM-S

Calendar mode : Mixed Julian/Gregorian

Output type : GEOMETRIC cartesian states

Output format : 2 (position and velocity)

Reference frame : Ecliptic of J2000.0
stk sk o ook sk ok sk ook sk ok sk ok sk sk sk ok sk sk sk ok sk sk sk sk sk sk sk o ok sk sk sk sk sk sk s ok sksksk sk sk sksk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk ok sk sk sk ok sk ok
JDTDB

X Y Z
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VX VY VZ
3k 3k 3k 3k 3k 3k >k 3k 5k Sk 3k >k 5k 5k 3k >k >k 3k 5k 3k 3k >k 5k 3k 3k >k 5k 5k Sk k >k 5k Sk sk >k >k 5k Sk 3k >k >k 5k 3k 3k >k 3k 5k 5k 5k >k 5k 5k 5k %k >k 5k 5k 3k >k >k 5k 5k 3k >k 5k 5k >k %k >k 5k 5k %k %k >k 5k >k %k %k k
$$SOE
2459542 .804085648 = A.D. 2021-Nov-24 07:17:53.0000 TDB
X = 6.824101646604043E+07 Y = 1.308544499883843E+08 Z = 1.520696586282551E+04
VX=-3.069990826235598E+01 VY= 8.117587395960179E+00 VZ= 3.958077478236036E+00
2459848.804085648 = A.D. 2022-Sep-26 07:17:53.0000 TDB
X = 1.545053328902389E+08 Y = 1.201523683791980E+07 Z =-8.672406368364304E+06
VX=-3.439493438700035E+00 VY= 2.821121305909671E+01 VZ= 1.117616719580724E+00

$$ECE
3k 3k 3k 5k 5k 5k 5k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 5k 3k 5k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 3k 5k sk ok Sk ok 5k ok ok ok 5k 5k 5k 3k 3k 3k 3k 3k 3k >k 3k >k 3k sk ko ok sk ok ok ok ok ok ok k sk k k k

TIME

Barycentric Dynamical Time ("TDB" or T_eph) output was requested. This
continuous coordinate time is equivalent to the relativistic proper time
of a clock at rest in a reference frame co-moving with the solar system
barycenter but outside the system’s gravity well. It is the independent

variable in the solar system relativistic equations of motion.

TDB runs at a uniform rate of one SI second per second and is independent

of irregularities in Earth’s rotation.

CALENDAR SYSTEM

Mixed calendar mode was active such that calendar dates after AD 1582-0Oct-15
(if any) are in the modern Gregorian system. Dates prior to 1582-0Oct-5 (if any)
are in the Julian calendar system, which is automatically extended for dates
prior to its adoption on 45-Jan-1 BC. The Julian calendar is useful for
matching historical dates. The Gregorian calendar more accurately corresponds
to the Earth’s orbital motion and seasons. A "Gregorian-only" calendar mode is

available if such physical events are the primary interest.

REFERENCE FRAME AND COORDINATES

Ecliptic at the standard reference epoch

Reference epoch: J2000.0
X-Y plane: adopted Earth orbital plane at the reference epoch
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Note: IAU76 obliquity of 84381.448 arcseconds wrt ICRF X-Y plane
X-axis : ICRF

Z-axis : perpendicular to the X-Y plane in the directional (+ or -) sense

of Earth’s north pole at the reference epoch.

Symbol meaning:

JDTDB Julian Day Number, Barycentric Dynamical Time
X X-component of position vector (km)
Y Y-component of position vector (km)
Z Z-component of position vector (km)
VX X-component of velocity vector (km/sec)
VY Y-component of velocity vector (km/sec)
VZ Z-component of velocity vector (km/sec)

ABERRATIONS AND CORRECTIONS

Geometric state vectors have NO corrections or aberrations applied.

Computations by ...
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Efemérides geradas pelo sistema Horizons System para a simulacao Cruise.
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Revised: Mar 01, 2024 DART Spacecraft / Sun -135
https://dart. jhuapl.edu/
https://www.nasa.gov/planetarydefense/dart

The Double Asteroid Redirect Test ("DART") is a NASA mission designed to

demonstrate asteroid deflection by kinetic impact.

The spacecraft launched on a SpaceX Falcon 9 rocket out of Vandenberg Space
Force Base in California on 2021-Nov-24 @ 06:21:02 UTC.

SECO1 was 10 minutes after launch. SEC02 was ~20 minutes after that.
Spacecraft/booster separation at 07:17:20 UTC.

BACKGROUND :
DART’s target is the binary asteroid system 65803 Didymos. Not on a path
able to collide with Earth and presenting no hazard, the system is
composed of two asteroids: the primary Didymos, and its smaller moonlet
satellite asteroid, Dimorphos, which orbits Didymos at a distance of

about 1.18 km every 11.92 hours.

DART will autonomously navigate the last 4 hours to impact the moonlet
Dimorphos nearly head-on in the fall of 2022, when ~11 million kilometers
from Earth, shortening the time it takes to orbit the primary body Didymos

by several minutes.

Since the Didymos system is an eclipsing binary as viewed from Earth,
Dimorphos passes in front of and behind Didymos, changing its brightness.
Ground-based telescopes on Earth will be able to use this to assess the
before/after effect caused by DART’s impact at 6.6 km/s, producing data

useful to "planetary defense" modeling.

The LICIACube camera system will be deployed prior to impact and travel
past the asteroid roughly three minutes after DART impacts to confirm the
impact, document the spread of the resulting dust plume, attempt to capture

an image of the newly formed crater and the opposite side of Dimorphos.
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KEY EVENT TIMES
Launch: 24-Nov-2021 06:21:02 UTC
Impact: 26-Sep-2022 23:14:24.183 UTC (actual)

PHYSTICAL CHARACTERISTICS:
Main bus
- box, dimensions ~ 1.2 x 1.3 x 1.3 meters, from which other structures
extend to result in measurements of ~1.8 meters width, 1.9 meters length,
2.6 meters in height.

- Two large solar panel arrays on each side, each 8.5 m long when deployed

SCIENCE INSTRUMENTS:

- DRACO: "Didymos Reconnaissance and Asteroid Camera for Optical navigation"
A high-resolution imager derived from the New Horizons LORRI camera to
support navigation and targeting, measure size and shape of the target,
determine the impact site and geologic context.

- LICIACube: "Light Italian Cubesat for Imaging of Asteroids"

Deployed Sep. 12 UTC prior to the DART impact, LICIACube (6U) will capture
images of the DART impact, resulting ejecta cloud, and potentially the

impact crater on the surface of Dimorphos.

TRAJECTORY :

NOTE: Final reconstructed trajectory

The mission-reconstructed DART trajectory can be used as an observing center

(use ’Q@’ prefix ) OR as a target (drop the ’@’).
Related objects:

@ -210 (LICIACube spacecraft)

@ 20065803 (65803 Didymos system barycenter, pre-computed JPL s205)
@ 920065803 (Didymos primary center, reconstructed JPL s542)

@ 120065803 (Dimorphos, satellite of Didymos, reconstructed JPL s542)

To instead numerically integrate the latest JPL ground-based solution for the
Didymos system barycenter, request "65803;" (or select from menu list). The
integrated database version can only be used as a target, not an observing

center.
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Name Start (TDB) Stop (TDB)
dart_2021_328_2022_091 rec_v01  2021-Nov-24 07:17:53.0 2022-Apr-01 00:00:00.
dart_2022_091_2022_231 rec_v01  2022-Apr-01 00:00:00.0 2022-Aug-19 00:01:09.
dart_2022_231_2022_269 _rec_v03  2022-Aug-19 00:01:09.2 2022-Sep-26 22:00:00.
dart_2022_269_2022_269_rec_v03  2022-Sep-26 22:00:00.0 2022-Sep-26 23:14:45.
dart_2022_269_2022_269_spc_v04  2022-Sep-26 23:14:45.3 2022 SEP 26 23:15:33.
dart_2022_269_2099_001_imp_v03  2022-8ep-26 23:15:33.4 2099-Jan-01 00:00:99.
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Ephemeris / WWW_USER Tue Feb 11 10:09:19 2025 Pasadena, USA / Horizons
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Target body name: DART (spacecraft) (-135) {source: dart_v03_hrzn}
Center body name: Solar System Barycenter (0) {source: DE441}

Center-site name: BODY CENTER
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Start time : A.D. 2021-Nov-25 00:00:00.0000 TDB

Stop time : A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB

Step-size : 1 steps
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Center geodetic : 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Lat(deg) ,Alt (km)}
Center cylindric: 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Dxy (km) ,Dz (km) }
Center radii : (undefined)

Output units : KM-S

Calendar mode : Mixed Julian/Gregorian

Output type : GEOMETRIC cartesian states

Output format : 2 (position and velocity)

Reference frame : Ecliptic of J2000.0
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JDTDB

X Y Z

VX VY VZ
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$$SOE
2459543 .500000000 = A.D. 2021-Nov-25 00:00:00.0000 TDB
X = 6.655505908371053E+07 Y = 1.315458082086132E+08 Z = 1.864556230749711E+05
VX=-2.782262238227311E+01 VY= 1.181099753790447E+01 VZ= 2.441576918478349E+00
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2459849.469136169 = A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB

X = 1.542987952772332E+08 Y = 1.363555314643420E+07 Z =-8.607687938160306E+06
VX=-3.771479427816498E+00 VY= 2.816810937688586E+01 VZ= 9.978892269866115E-01
$$EOE
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TIME

Barycentric Dynamical Time ("TDB" or T_eph) output was requested. This
continuous coordinate time is equivalent to the relativistic proper time
of a clock at rest in a reference frame co-moving with the solar system
barycenter but outside the system’s gravity well. It is the independent

variable in the solar system relativistic equations of motion.

TDB runs at a uniform rate of one SI second per second and is independent

of irregularities in Earth’s rotation.

CALENDAR SYSTEM

Mixed calendar mode was active such that calendar dates after AD 1582-0Oct-15
(if any) are in the modern Gregorian system. Dates prior to 15682-Oct-5 (if any)
are in the Julian calendar system, which is automatically extended for dates
prior to its adoption on 45-Jan-1 BC. The Julian calendar is useful for
matching historical dates. The Gregorian calendar more accurately corresponds
to the Earth’s orbital motion and seasons. A "Gregorian-only" calendar mode is

available if such physical events are the primary interest.

REFERENCE FRAME AND COORDINATES

Ecliptic at the standard reference epoch

Reference epoch: J2000.0
X-Y plane: adopted Earth orbital plane at the reference epoch
Note: IAU76 obliquity of 84381.448 arcseconds wrt ICRF X-Y plane
X-axis : ICRF
Z-axis : perpendicular to the X-Y plane in the directional (+ or -) sense

of Earth’s north pole at the reference epoch.

Symbol meaning:
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JDTDB Julian Day Number, Barycentric Dynamical Time
X X-component of position vector (km)
Y Y-component of position vector (km)
VA Z-component of position vector (km)
VX X-component of velocity vector (km/sec)
VY Y-component of velocity vector (km/sec)
VZ Z-component of velocity vector (km/sec)

ABERRATIONS AND CORRECTIONS

Geometric state vectors have NO corrections or aberrations applied.

Computations by ...
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ANEXO C - Efemérides Dimorphos -

Horizons System

Efemérides geradas pelo sistema Horizons System para o asteroide Dimorphos.

S KoK K oK K oK K oK K ok K ok oK ok o ok K ok K ok K ok K ok K ok K ok K o K o ok o K ok oK oK oK K K oK oK oK oK oK KoK ok K ok K o
JPL/HORIZONS Dimorphos (Didymos I) 120065803
Updated: 2024-Mar-01 Solution (s542) date: 2023-Sep-19

This is the DART mission’s post-impact reconstructed trajectory for Dimorphos,
-satellite- of the 65803 Didymos system & the IMPACTED TARGET.

The trajectory data includes the pre- and post-impact ephemeris for Dimorphos.
For surface cartographic locations, pre- and post-impact Dimorphos rotation

models are used automatically.
To use Dimorphos as a coordinate origin, set center to "@ 120065803".

DART impact was on 26-Sep-2022 @ 23:14:24.183 UTC, equivalent to 2022-Sep-26
23:15:33.365359 TDB.

Related objects:
DART spacecraft : -135 (mission navigation)
LICIACube spacecraft : -210 (mission navigation)
Didymos system barycenter : 20065803 (JPL s205 mission reconstruction)
65803; (latest JPL ground-based solution)
Didymos primary body : 920065803 (JPL sb542 reconstruction)

Dimorphos physical parameters:
Radii  ~ (0.09078 x 0.06932 x 0.06131) km, 145.6 m volume equivalent diam.
Volume ~ 0.001616 km™3
GM_Dimo ~ 2.98047E-10 km~3/s72
Possible Dimorphos mass-ejection (0.1-0.5%) is not reflected here,

perhaps measured later by follow-on ESA mission Hera.

Pre-impact Dimorphos spin pole (ICRF at J2000.0 epoch, east long. positive)
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RA = 69.32686 deg. (310.0 deg. ecliptic longitude)
DEC = -72.72455 deg. (-80.6 deg. ecliptic latitude)
PM = 73.07056508 deg., 724.7243883 deg/day, 1.0271E-06 deg~2/day”2

(period is 11.92177 hrs)

Post-impact Dimorphos spin pole
A dynamic frame where the X axis points from Dimorphos center to Didymos

center. The Z axis is parallel to the pre-impact Z axis.

RA = 69.32686 deg. (310.0 deg. ecliptic longitude)

DEC = -72.72455 deg. (-80.6 deg. ecliptic latitude)

Name Start (TDB) Stop (TDB)
didymos_system_s542_v01 2000-Jan-01 00:00 2024-Dec-31 00:00
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Ephemeris / WWW_USER Thu Feb 13 01:43:26 2025 Pasadena, USA / Horizons
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Target body name: Dimorphos (120065803) {source: dart_v03_hrzn}
Center body name: Solar System Barycenter (0) {source: DE441}

Center-site name: BODY CENTER
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Start time : A.D. 2021-Nov-24 07:17:53.0000 TDB

Stop time : A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB

Step-size : 1 steps
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Center geodetic : 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Lat(deg) ,Alt (km)}
Center cylindric: 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Dxy (km) ,Dz (km) }
Center radii : (undefined)

Output units : KM-S

Calendar mode : Mixed Julian/Gregorian

Output type : GEOMETRIC cartesian states

Output format : 2 (position and velocity)

Reference frame : Ecliptic of J2000.0
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JDTDB

X Y Z
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VX VY VZ
3k 3k >k 3k 3k 3k 3k >k 5k Sk 3k 3k ok 5k Sk 3k >k 3k 5k sk 3k >k 5k 5k 3k 3k >k 5k Sk k >k 5k 5k Sk >k >k 5k 5k 3k >k >k 5k 5k k >k >k 5k Sk k >k 5k 5k 3k 5k >k 5k 5k 5k >k >k 5k 5k 3k >k >k 3k 5k 5k >k 5k 5k >k %k %k >k 5k %k >k %k
$$SOE

2459542.804085648 = A.D. 2021-Nov-24 07:17:53.0000 TDB

X =-2.395733969478891E+08 Y =-2.356605935764344E+08 Z = 9.543823782669157E+06
VX= 1.247315307990838E+01 VY=-9.744442832337249E+00 VZ=-8.786387846377277E-01
2459849.469136169 = A.D. 2022-Sep-26 23:15:33.3650 TDB

X = 1.542987953461447E+08 Y = 1.363555308959103E+07 Z =-8.607687937956400E+06
VX=-7.323308286627445E+00 VY= 3.318237490840047E+01 VZ= 9.919372986353743E-01

$$EOE
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TIME

Barycentric Dynamical Time ("TDB" or T_eph) output was requested. This
continuous coordinate time is equivalent to the relativistic proper time
of a clock at rest in a reference frame co-moving with the solar system
barycenter but outside the system’s gravity well. It is the independent

variable in the solar system relativistic equations of motion.

TDB runs at a uniform rate of one SI second per second and is independent

of irregularities in Earth’s rotation.

CALENDAR SYSTEM

Mixed calendar mode was active such that calendar dates after AD 1582-0Oct-15
(if any) are in the modern Gregorian system. Dates prior to 15682-Oct-5 (if any)
are in the Julian calendar system, which is automatically extended for dates
prior to its adoption on 45-Jan-1 BC. The Julian calendar is useful for
matching historical dates. The Gregorian calendar more accurately corresponds
to the Earth’s orbital motion and seasons. A "Gregorian-only" calendar mode is

available if such physical events are the primary interest.

REFERENCE FRAME AND COORDINATES

Ecliptic at the standard reference epoch

Reference epoch: J2000.0
X-Y plane: adopted Earth orbital plane at the reference epoch
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ANEXO C. Efemérides Dimorphos - Horizons System

Note: IAU76 obliquity of 84381.448 arcseconds wrt ICRF X-Y plane
X-axis : ICRF

Z-axis : perpendicular to the X-Y plane in the directional (+ or -) sense

of Earth’s north pole at the reference epoch.

Symbol meaning:

JDTDB Julian Day Number, Barycentric Dynamical Time
X X-component of position vector (km)
Y Y-component of position vector (km)
Z Z-component of position vector (km)
VX X-component of velocity vector (km/sec)
VY Y-component of velocity vector (km/sec)
VZ Z-component of velocity vector (km/sec)

ABERRATIONS AND CORRECTIONS

Geometric state vectors have NO corrections or aberrations applied.

Computations by ...
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