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1 INTRODUCCION 1

1. Introduccidon

Desde sus primeros pasos por el planeta Tierra el ser humano ha sentido curiosidad
por los objetos y estructuras presentes en el cielo nocturno. A finales del siglo XVI y
principios del siglo XVII, con la aparicién de los primeros telescopios épticos, se empieza
a conocer la naturaleza de estos objetos celestes. En los siglos posteriores se desarrollan
telescopios mas y més potentes que dan lugar al descubrimiento de muchos cuerpos ce-
lestes no distinguibles a simple vista. Pero no es hasta el siglo XX cuando se planifican
las primeras misiones espaciales para viajar y estudiar los objetos més cercanos a la Tie-
rra, como son los planetas del sistema solar. Estas misiones se basan en la maniobra de
asistencia gravitatoria, sin la cual serian totalmente inviables. La asistencia gravitatoria
es, como se vera posteriormente, una estrategia de vuelo espacial que utiliza el campo
gravitatorio de un objeto celeste para modificar el médulo de la velocidad de una sonda
sin utilizar propelente. Esta maniobra tiene sus origenes en un articulo de 1918-1919 de
Yuri Kondratyuk [1]. En él se sugiere que una sonda viajando entre dos planetas se podria
acelerar al inicio y al final de su trayectoria utilizando la gravedad de las lunas de ambos
planetas.

Durante las asistencias gravitatorias de las sondas Galileo, NEAR, Cassini y Rosetta
alrededor de la Tierra se han producido unos incrementos de velocidad distintos de los
esperados, y es lo que se conoce como la anomalia flyby. Esta anomalia no ha sido un
impedimento para la consecucion de las misiones espaciales en las que ha sido detectada.
Sin embargo, resulta interesante profundizar en ella ya que podria dar lugar a nueva fisica.

El objetivo principal de este trabajo consiste en la realizacién de una revision do-
cumental acerca de la anomalia flyby en aras de proporcionar una vision sobre el estado
actual del tema. Para ello, el trabajo ha sido estructurado de la siguiente manera:

» Capitulo 2. Fundamentos de la asistencia gravitatoria, proceso de transferencia de
energia y ventajas y limites de esta maniobra.

= Capitulo 3. Se explica detalladamente en qué consiste la anomalia flyby, se muestra
el método de seguimiento utilizado en las sondas y se presenta la férmula empirica de
Anderson, una féormula fenomenolégica cuyos resultados concuerdan con los cambios
de velocidad anémalos observados en algunas sondas.

s Capitulo 4. Analisis de algunos efectos cldsicos y relativistas que podrian ser la
causa de la anomalia flyby.

= Capitulos 5, 6, 7 y 8. Se exponen algunas de las teorias propuestas para la
anomalia flyby. En cada capitulo se desarrolla la idea detras de cada teoria, se
muestran los resultados que se obtienen y se comentan los aspectos mas polémicos.
Ademas, cada capitulo termina con una conclusion.

Finalmente, el trabajo termina con una conclusién general, recogida en el capitulo 9,
en la que se comparan las teorias propuestas por los distintos autores. Asimismo, se
hace referencia a otras lineas de investigacion y se discute cémo se podrian comprobar o
descartar las teorias.
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2. Asistencia gravitatoria

La asistencia gravitatoria o maniobra flyby es una estrategia de vuelo espacial que
permite modificar tanto la velocidad (aumentandola o disminuyéndola) como la trayec-
toria de una nave espacial utilizando el movimiento relativo y el campo gravitatorio de
un objeto astronémico. Por lo tanto, esta maniobra constituye un avance en las misiones
espaciales de largo alcance ya que prescinde del uso de propergol.

La esfera de influencia gravitatoria de un objeto astronémico se define como la regién
del espacio en la cual la influencia gravitatoria predominante sobre un cuerpo en 6rbita
es la del objeto astronémico. Cuando una cosmonave penetra en la esfera de influencia
gravitatoria de un planeta del sistema solar, la velocidad de la astronave referida al planeta
aumenta cuando se acerca al planeta y disminuye cuando se aleja. A la misma distancia del
planeta la diferencia en el médulo de la velocidad sera nula. Sin embargo, como el planeta
orbita alrededor del Sol, la cosmonave se vera afectada por este movimiento orbital y su
velocidad respecto al Sol experimentarda un cambio no nulo en el médulo. La trayectoria
resultante dependera del angulo de aproximacién al planeta y de la velocidad que tenga
la nave al hacerlo.

Cabe destacar que durante un flyby se verifica el principio de conservacion de la
energia, ya que cualquier cambio en la velocidad de la astronave referida al Sol produce
una modificaciéon en la velocidad orbital del planeta. Si bien, para este ultimo dicha
modificacién no conlleva un cambio significativo en la trayectoria debido a su gran masa.

La maniobra de asistencia gravitatoria se utilizé por primera vez en 1959 cuando
la sonda soviética Luna 3 fotografié la cara oculta de la Luna. Desde entonces se ha
utilizado con éxito en mas de 40 misiones espaciales [2], entre las que destacan las Voyager
1 y 2, Galileo, NEAR, Cassini, Rosetta y MESSENGER, permitiendo tener un mayor
conocimiento acerca del origen, evolucién y estructura del sistema solar.

2.1. Proceso de transferencia de energia en una maniobra flyby

La maniobra flyby consiste en un problema de tres cuerpos restringido [3] en el que un
cuerpo infinitesimal, es decir, una masa cuya influencia gravitatoria sobre el movimiento
de los cuerpos astronémicos es despreciable y que en este caso es la cosmonave, esta so-
metido a la atraccion gravitatoria de dos cuerpos celestes. Si bien es cierto que en un
problema de tres cuerpos la energia total del sistema se conserva, no lo es para cada uno
de ellos individualmente, permitiendo modificar la velocidad de la astronave a partir de la
variacion de velocidad de los cuerpos astronémicos. El cambio de velocidad de los objetos
astronomicos es, en cualquier caso, despreciable debido a su gran masa y no presenta una
influencia apreciable sobre sus trayectorias. En el problema de tres cuerpos restringido
existe una cantidad conservada para la nave espacial en el sistema de referencia del centro
de masa, conocida como la integral de Jacobi

J=K+V+L=E—wzZ-r XV, (1)

siendo K la energia cinética, V la energia potencial, £ la energia potencial-rotacional, £
la energia total, todos ellos por unidad de masa de la astronave, w la velocidad angular
del planeta, cuyo vector esta alineado con el eje de rotacion del planeta z, y r y v la
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posicion y velocidad de la cosmonave respecto al planeta. Estrictamente hablando la
integral de Jacobi es una cantidad constante para el problema de tres cuerpos restringido
si se consideran orbitas circulares. Para orbitas elipticas esto solo es cierto en un alto
grado de aproximacién; sin embargo, esta cantidad resulta ttil ya que muestra de forma
intuitiva como se pueden intercambiar la energia cinética y el momento angular durante
una maniobra de asistencia gravitatoria.

Los encuentros en el espacio requieren la utilizaciéon de tres dimensiones. No obs-
tante, en aras de ilustrar el cambio de energia cinética de la nave se utilizara el modelo
bidimensional de la figura 1, relegando a trabajos ulteriores el calculo de trayectorias, en
el que se hace necesario un modelo tridimensional. La variacién de energia cinética por
unidad de masa de la cosmonave AK viene dada por (ver figura 1)

AK:%(vf-vf—vi-vi), (2)

con v; y vy las velocidades inicial y final de la nave en el sistema de referencia heliocéntrico.
Debido a consideraciones geométricas v; y vy se pueden escribir como

/
V, =V, + vy,

vi=vVi+v,,

donde Vv'; y v'; representan las velocidades inicial y final de la sonda en el sistema de
referencia planetocéntrico y v, representa la velocidad orbital del planeta. Por lo tanto,
sustituyendo en la ecuacién (2) y teniendo en cuenta que v'; = v/;! se obtiene la expresién

AK =v,- (V' =v'). (3)

En virtud de esta ecuacion queda patente que se puede tanto aumentar como disminuir la
energia cinética de la nave en funcién de la relacién entre los vectores v/;, v/'; y v,,. Para
ver en qué casos el cambio de velocidad de la nave es positivo y en cuales negativo se toma

'La notacién que se utilizard en este trabajo es la negrita para representar vectores y la redonda o
normal para su moédulo.
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Figura 2: Médulo de la velocidad de la sonda Cassini-Huygens referida al Sol en funcién
del ano. Las maximos de la izquierda se producen por las maniobras de asistencia gravi-
tatoria mientras que la variacién periddica de la derecha esta causada por la érbita de la
cosmonave alrededor de Saturno.

la orientacién de tal forma que en el sistema solar los planetas orbiten alrededor del Sol
en sentido antihorario. Si la astronave proviene del exterior de la 6rbita planetaria, viaja
detras del planeta y le da la vuelta en sentido horario su energia cinética se vera aumentada
como consecuencia del arrastre gravitatorio ejercido por el planeta sobre la misma. Por
contra, si la cosmonave proviene del exterior de la érbita planetaria, viaja frente al planeta
y le da la vuelta en sentido antihorario esta experimentara un cambio negativo en su
energia cinética.

Cuando una nave es lanzada para estudiar un planeta interior del sistema solar su
velocidad relativa aumenta debido a la gravedad solar. Aunque la velocidad orbital de los
planetas interiores es mayor que la de la tierra, si el propdsito de la misién consiste en
la insercién orbital en el planeta se requiere frenar la astronave. Por ejemplo, la sonda
espacial Messenger [5] realiz6 tres maniobras de asistencia gravitatoria para reducir su
velocidad? en su insercién orbital en Mercurio.

En cambio, una cosmonave lanzada para estudiar un planeta exterior experimen-
tara una disminucion de su velocidad relativa, haciéndose necesario aumentar la velocidad
de la misma para lograr la insercién orbital en el planeta. En la figura 2 aparece repre-
sentado el médulo de la velocidad de la sonda Cassini-Huygens [6] en funcién del afio. En
este caso han sido necesarias varias maniobras flyby; dos en Venus, una en la Tierra y otra
en Jupiter para que la velocidad de la sonda a su llegada a Saturno sea aproximadamente
igual a la velocidad orbital del mismo y conseguir la insercién orbital.

2.2. Ventajas y limites de la asistencia gravitatoria

Las misiones espaciales de largo alcance estan limitadas, principalmente, por dos
factores. Uno de ellos es la energia de lanzamiento C'3, definida como el cuadrado del exceso

2Ademés de la asistencia gravitatoria existen otras maniobras de frenado que no utilizan propelente.
No obstante, en todas ellas se hace uso de la atmédsfera y Mercurio carece de atmdsfera.
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de velocidad hiperbdlica (es decir, la velocidad cuando r — oo) de la nave respecto a la
Tierra v,,. Esta energia esta relacionada con el cambio de velocidad que hay que conferir
a la astronave durante su lanzamiento para alcanzar su destino. Un C'3 menor implica un
cambio de velocidad de la astronave menor y un menor consumo de combustible. El otro
factor es el tiempo de vuelo t, y es deseable que sea el minimo posible para acometer
una exploracion préctica del sistema solar. Para calcular ambos factores de forma precisa
es necesario tener en cuenta los elementos orbitales de las orbitas de los planetas que
intervienen en la misién espacial asi como la trayectoria de la nave. Este cdlculo es, de
forma general, muy complicado de realizar y tampoco es el objetivo de este trabajo. En su
lugar, estos factores se calculan utilizando una transferencia de Hohmann. La trayectoria
de transferencia de Hohmann es la trayectoria de menor energia de transferencia entre
dos érbitas circulares y coplanares que tienen un foco en comin. Esta trayectoria consiste
en una Orbita eliptica con un periapsis tangente a la o6rbita de radio r; y un apoapsis
tangente a la érbita de radio 79, como se puede observar en la figura 3. Si bien la mayoria
de las transferencias se producen entre érbitas no coplanares y no circulares, esta es una
buena aproximacion para muchos problemas de transferencia.

A partir del principio de conservacion de la energia se deriva que el médulo del exceso
de velocidad hiperbdlica de la cosmonave necesario para la transferencia de Hohmann

esta dado por [1]
Voo — Hsol ( ik ]—) ) (4)
™ ™ T2

siendo pgo = GMgy, G la constante de gravitacién universal y Mg, la masa del Sol. La
energia de lanzamiento Cj se calcula de forma inmediata como C3 = (v, )% Por otro lado,
para calcular el tiempo de vuelo de la sonda en la transferencia Hohmann se utiliza la

tercera ley de Kepler -
T2 dm4a 7 (5)

HSol
con T el periodo orbital y a el semieje mayor de la elipse de transferencia. El tiempo de
vuelo t, serd la mitad de 7. En la tabla 1 se recogen los valores de los factores Cs y t,
para las transferencias de Hohmann a los planetas del sistema solar. Estas trayectorias
presentan varios inconvenientes: tienen energias de lanzamiento elevadas y largos tiempos
de vuelo. Para atajar estos problemas se puede utilizar una trayectoria que permita una

o varias maniobras flyby (y que no tiene porqué coincidir con la de menor distancia al
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Tabla 1: Caracteristicas de las transferencias de Hohmann a los planetas del sistema solar.

Misién Energfa de lanzamiento C5 (km”/s?) Tiempo de vuelo ¢, (afios) ‘
Tierra-Mercurio 56.7 0.3
Tierra-Venus 6.2 0.4
Tierra-Marte 8.7 0.7
Tierra-Jupiter 7.4 2.7
Tierra-Saturno 106.1 6.1
Tierra-Urano 127.7 16.0
Tierra-Neptuno 136.9 30.6
Tierra-Plutén 139.2 45.5

destino) ya que el incremento de energia cinética que se produce en cada una de ellas
hace que tanto la energia de lanzamiento como el tiempo de vuelo se reduzcan conside-
rablemente. Por ejemplo, la sonda New Horizons [8] se lanz6 el 19 de enero de 2006 con
una energfa de lanzamiento de 166 km?/s? [9], realiz6 un flyby en Jupiter y pasé cerca
de Plutén el 14 de julio de 2015, con un tiempo de vuelo de 9.5 anos aproximadamente.
Comparando estos valores con los valores de la mision Tierra-Plutén de la tabla 1 se ve
que la energia de lanzamiento es mayor para la New Horizons. Sin embargo, los valores
de la tabla se han calculado en la aproximacion de orbitas coplanares y circulares y la
orbita de Plutéon presenta un dngulo de inclinacién orbital de 17.2° respecto a la érbita
de la Tierra y una excentricidad de 0.244 [10], por lo que en este caso la aproximacion no
es valida. Un valor mas realista de ('35 para la mision Tierra-Pluton que tiene en cuenta
la inclinacién orbital y la excentricidad de la érbita es 160-164 km?/s?. Considerando este
ultimo valor, la diferencia entre las energias de lanzamiento es minima. En cambio, la
diferencia entre los tiempos de vuelo es de 36 afios aproximadamente. Asi pues, queda de
manifiesto la utilidad de la maniobra flyby ya que permite reducir los tiempos de vuelo
con una energia de lanzamiento igual o menor que en las trayectorias de minima energia.

Cabe destacar que no siempre es posible utilizar una trayectoria que permita reali-
zar maniobras flyby para alcanzar el objetivo de la misién. Es necesario que los objetos
astronémicos se encuentren en una determinada posicion, constituyendo la principal limi-
tacion de la asistencia gravitatoria. Por ejemplo, las misiones Voyager [11] fueron posibles
debido al alineamiento de Jupiter, Saturno, Urano y Neptuno. No obstante, no es necesa-
rio un suceso tan poco comun como este y es posible lanzar sondas en cuya trayectoria se
realice alguna maniobra de asistencia gravitatoria cada pocos anos. Otra de las limitacio-
nes de la maniobra de asistencia gravitatoria es que su efectividad (es decir, el cambio en
el médulo de la velocidad de la astronave) depende de la distancia de acercamiento entre
la nave y el planeta. A menor distancia de acercamiento mas efectiva serd la maniobra y
mayor el cambio en el médulo de la velocidad de la cosmonave. En planetas sin atmosfe-
ra esto no supone un problema. Sin embargo, en planetas con atmoésfera la distancia de
acercamiento tiene que ser mayor. Adelantando un poco lo que se vera posteriormente,
cuando una nave penetra en la atmosfera de un planeta con velocidad v, experimenta una
fuerza de resistencia proporcional a la densidad de la atmésfera p, con la misma direccion
pero sentido opuesto a v, a consecuencia de las colisiones con las moléculas de los gases
que la componen. El moédulo de esta fuerza es mayor cuanto menor es la distancia de
acercamiento, por lo que si el propésito es aumentar la velocidad de la nave se tiene que
hacer un balance entre la energia cinética ganada en la maniobra flyby y la perdida por
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la fuerza de resistencia para determinar la distancia de acercamiento mas adecuada.

3. Anomalia flyby

Como ya se ha mencionado anteriormente, la maniobra flyby produce un cambio no
nulo en el médulo de la velocidad de la cosmonave referida al Sol y una variaciéon nula
en el médulo de la velocidad referida al planeta sobre el que se realiza la maniobra. En
sentido riguroso siempre se produce un cambio en el modulo de esta ultima debido a la
perturbacion del Sol y de los planetas y satélites naturales circundantes. No obstante,
teniendo en cuenta tanto estos efectos como el error en los aparatos de medicion, se ha
observado una variacion en el modulo de la velocidad durante los flybys terrestres de
origen desconocido, dando lugar a la anomalia flyby. La variacién observada es positiva
en algunos casos y negativa en otros y es del orden de los mm/s. La anomalia flyby solo
se ha observado en maniobras de asistencia gravitatoria terrestres, ya que el hecho de que
el campo gravitatorio de otros planetas no se conozca con precision hace mas complicada
la evaluacion de la variacion de la velocidad de la nave durante un flyby en esos planetas.
Por lo tanto, en el presente trabajo, siempre que se haga referencia a un flyby, y salvo que
se diga lo contrario, sera alrededor de la Tierra.

Este fenomeno se detecté por primera vez durante el primer flyby terrestre que eje-
cuto la sonda Galileo el 8 de diciembre de 1990. Desde entonces, esta modificacion anémala
de la velocidad se ha medido en los flybys terrestres de las sondas Galileo, NEAR, Cassini
y Rosetta. Empero, no siempre se produce esta anomalia (o es despreciable dentro del
umbral del error de la medicién), como es en el caso de las sondas MESSENGER, Juno
y el segundo y tercer flyby de Rosetta. En la tabla 2 se recogen los datos de algunas
misiones espaciales durante un flyby terrestre.

3.1. Meétodo de seguimiento de la sonda

Antes de seguir profundizando en la anomalia flyby, conviene estudiar el método de
seguimiento utilizado para las sondas. Este método se conoce con el nombre de seguimiento
Doppler bidireccional y consiste, de forma simplificada, en el siguiente proceso: un emisor
situado en la Tierra emite una senal de frecuencia vy que, vista desde la nave, posee la

frecuencia
, 1 v
VR (A ©
V1—=v2/c? c
siendo v el médulo de la componente radial de velocidad de la astronave referida a la
Tierra y c la velocidad de la luz en el vacio. Posteriormente, la sonda emite una senal de
la misma frecuencia v’ de tal forma que en la Tierra se observa una senal de frecuencia

V"zﬁ(l—%) v (7)

Comparando las frecuencias de la senal enviada v y recibida v”, se puede determinar el
modulo de la velocidad radial de la cosmonave mediante la relacién
Av =1 v/c

= ~2—.
Yo Yo 1+v/c c

(8)
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Para determinar la distancia entre la Tierra y la astronave se puede anadir un pulso
codificado a la senal que emite la Tierra y registrar el tiempo de transmision hasta la
sonda y su posterior retorno a la Tierra.

La frecuencia de la senal recibida v” y la distancia Tierra-sonda observada se sue-
len representar en sendas graficas de residuos. Estas graficas consisten en representar la
diferencia entre los valores observados y los valores predichos de una magnitud. Para la
frecuencia v y la distancia Tierra-sonda los valores predichos se calculan a partir de mo-
delos que tienen en cuenta tanto el campo gravitatorio en el conjunto del sistema solar
como las fuerzas no gravitatorias debidas a la radiacion solar, el viento solar, el arrastre
debido al polvo interplanetario, la radiacién térmica de la sonda, etc. Para una explicacion
mas detallada conviene ver [15]. En la figura 4 se muestran las graficas de residuos para
la frecuencia (grafica de residuos Doppler, figura 4a) y la distancia (grafica de residuos de
distancia, figura 4b) para la sonda Galileo. Estas gréficas se han obtenido ajustando el
modelo utilizado a los datos observados antes de que la sonda Galileo pase por el perigeo
de su trayectoria. En (a) se ve que después de que la sonda pase por su perigeo se produce
una variacion de aproximadamente 60 mHz entre las frecuencias observada y calculada,
correspondiéndose con la variaciéon de velocidad anémala de 3.92 mm/s de la tabla 2.
De forma andloga, en (b) se observa una diferencia entre la posicién real de la sonda y
la posicién calculada después de que la sonda pase por su perigeo, dando cuenta de la
existencia de la anomalia flyby.

3.2. Férmula empirica de Anderson

En el articulo publicado en 2008 por Anderson et al. [13] se presenta una férmula que
concuerda con las variaciones anémalas en la velocidad observadas para los flybys de la
tabla 2. Esta féormula se deduce de forma fenomenolégica a partir del analisis de los datos
de estos flybys. Su expresiéon es

Avae = v2 K (oS Ay, — €OS Aout) 9)

siendo Av,, la diferencia entre el cambio observado en las velocidades asintéticas antes y
después del flyby y el cambio calculado de acuerdo a un modelo de las fuerzas gravitatorias
y no gravitatorias del sistema solar, \;, v A\out las latitudes geocéntricas de las velocidades
asintéticas anterior y posterior al flyby respectivamente y vi? el médulo de la velocidad
asintotica inicial para la orbita osculante en el perigeo. La orbita osculante en un punto
de la trayectoria real de una sonda se define como la érbita de Kepler que tendria la
sonda alrededor del planeta sobre el que realiza el flyby en ausencia de perturbaciones,
y cuya curvatura es igual que la de la trayectoria real en ese punto. La constante de
proporcionalidad K esta dada por la ecuacion

QCUERE
C

K =

=3.099 x 107°, (10)

con wr = 7.292115 x 107° s7! [14] la velocidad angular de rotacién de la Tierra alrededor
de su eje y R = 6371 km el radio de la Tierra. Los valores que se obtienen para el
cambio de velocidad anémalo Av,, a partir de la ecuacién (9) se encuentran tabulados en
la ultima fila de la tabla 2. Estos valores se ajustan bastante bien al Av,, observado para
los flybys de la tabla. No obstante, los resultados que se obtienen aplicando la ecuacion
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Figura 4: Gréficas de residuos Doppler (a) y residuos de distancia (b) para la sonda Galileo
en su primer flyby terrestre. Las graficas de los otros flybys son similares y no se muestran.
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Tabla 2: Datos de las asistencias gravitatorias terrestres de las misiones espaciales Galileo,
NEAR, Cassini, Rosetta y MESSENGER, basada en [13]. Las misiones Galileo I y Galileo
IT hacen referencia al primer y segundo flyby terrestre respectivamente, Rosetta I al pri-
mero de varios flybys terrestres, H es la altura de la astronave en el perigeo respecto a la
superficie terrestre, I denota la inclinacién del plano de la trayectoria de la sonda respecto
al plano ecuatorial terrestre, v, el médulo de la velocidad de la sonda en el perigeo, oy
el error estimado en Av,, y la tltima fila se corresponde con la Av,, calculada a partir
de la ecuacion (9).

Flyby Galileo I Galileo II* NEAR Cassini  Rosetta I MESSENGER ‘
Fecha 08/12/90 08/12/92 23/01/98 18/08/99 04/03/05 02/08/05

Masa (kg) 2497 2497 730 4612 2895 1086
H (km) 960 303 539 1175 1956 2347
I(°) 142.9 138.7 108.0 25.4 144.9 133.1
Ain (°) -12.52 -34.26 -20.76 -12.92 -2.81 31.44
Aout (%) -34.15 _4.87 -71.96 ~4.99 -34.29 -31.92
vp (km/s) 13.740 14.080 12.739 19.026 10.517 10.389
vl (km/s) 8.949 8.877 6.851 16.010 3.863 4.056
Ave (mm/s)  3.92 4.6 13.46 -2 1.80 0.02
Oy, (mm/s) 0.30 1.0 0.01 1 0.03 0.01
Ec. 9 (mm/s)  4.12 4.67 13.28 -1.07 2.07 0.06

°En su segundo flyby terrestre la sonda espacial Galileo alcanzé una altura de 300 km respecto a
la superficie terrestre en el perigeo, penetrando en la termosfera y disminuyendo su velocidad como
consecuencia de la resistencia atmosférica. En los datos que se proporcionan en esta tabla se ha tenido
en cuenta este hecho.

(9) a otros flybys como el Rosetta II, Rosetta III y Juno (que no se encuentran tabulados)
no concuerdan con los Av,, medidos. Ademas, el articulo [13] tampoco proporciona una
explicacion acerca del origen de esta anomalia mas alld de sugerir un efecto Lense-Thirring
aumentado como posible causa. El efecto Lense-Thirring consiste en el arrastre de la masa
y la energia electromagnética por el campo gravitatorio de un objeto celeste en rotacion.
En la préxima seccidn se vera que este efecto es sumamente pequeno (de ahi que Anderson
et al. sugieran un efecto Lense-Thirring aumentado, que hasta ahora no se ha detectado)
y no puede dar cuenta de la anomalia flyby.

Por otro lado, aunque la férmula (9) no reproduce adecuadamente los cambios de velo-
cidad de todos los flybys, se pueden inferir las caracteristicas que deberia poseer cualquier
teorfa que explique la anomalia flyby: (i) el cambio de velocidad debe ser proporcional al
cociente ve,/c, con v, = wgREg; (ii) la fuerza que actia sobre la sonda debe modificar la
componente A de su velocidad; (iii) el cambio de velocidad debe ser proporcional a vit. En
la préxima seccion se hard un andlisis pormenorizado de los efectos clasicos y relativistas
que podrian estar detras de esta anomalia.

4. Estimacion de los efectos

En la bisqueda de una explicacion para esta anomalia cabe pensar, en primer lugar,
en las fuerzas perturbadoras que actian en la astronave producidas a causa de algunos
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efectos clédsicos y relativistas. Teniendo en cuenta el aumento de velocidad de las sondas de
la tabla 2 durante el tiempo de vuelo cerca de la Tierra la aceleraciéon andémala estimada es
del orden de 10~* m/s2. Este valor se utilizard para compararlo con la aceleracién produ-
cida por las posibles fuerzas perturbadoras. El andlisis que se llevara a cabo esta dividido
en dos partes, correspondientes a los efectos clasicos y a los efectos relativistas, y esta ba-
sado en los articulos de C. Lammerzahl, O. Preuss y H. Dittus [15], P. G. Antreasian y
J. R. Guinn [16] y L. Iorio [17].

4.1. Efectos clasicos

En esta primera parte se analizan los efectos de la atmodsfera terrestre, las mareas
oceanicas, las mareas solidas terrestres, la carga eléctrica de la nave, el momento magnéti-
co, el albedo terrestre y el viento solar, en una estimacién de primer orden, y se comparan
con la aceleracion anémala estimada experimentada por algunas sondas en su flyby te-
rrestre.

» Atmdésfera. Una astronave de masa m; y drea efectiva A, (drea de la proyeccién de
la cosmonave en un plano perpendicular a la direccién del movimiento) moviéndose
con velocidad v, en un medio de densidad p experimenta una fuerza de resistencia

dada por
1

FD = EpViCDAS s (11)
siendo Cp el coeficiente de arrastre, un factor de proporcionalidad que depende
de la geometria de la cosmonave y del nimero de Reynolds (nimero adimensional
relacionado con la viscosidad del medio). En aras de obtener una estimacién de
esta fuerza se sustituyen algunos valores razonables como mg; = 1000 kg y A, = 2
m?. El coeficiente de arrastre se puede calcular de forma aproximada tratando la
sonda como un conjunto de varias partes mas sencillas y sumando la contribucién de
cada una de ellas. Estos coeficientes suelen estar tabulados para formas geométricas
simples. Suponiendo que la sonda se compone de dos partes, una antena parabdlica
(Cp1 =~ 1.2) y un cilindro (Cps =~ 0.8) [18], se obtiene que Cp ~ 2. Ademds, teniendo
en cuenta la altura H de las sondas en el perigeo (ver tabla 2) se reemplaza p ~ 10714
kg/m?, la densidad atmosférica a 1000 km de altura aproximadamente, y v, &~ 10
km/s, el médulo de la velocidad de la sonda en el perigeo. El resultado alcanzado
es una aceleracién en sentido opuesto al movimiento de la nave del orden de 1078
m/s?. El orden de la aceleracién obtenida difiere en cuatro érdenes de magnitud con
el de la aceleracién anémala. Ademas, cabe destacar el hecho de que esta aceleraciéon
siempre se produce en sentido opuesto al movimiento de la sonda. Por lo tanto, la
atmosfera terrestre no puede ser la causante de la anomalia flyby.

= Mareas oceanicas. Las mareas ocednicas producen un cambio en la superficie te-
rrestre del orden de dr ~ 10 m. En el desarrollo multipolar del potencial gravitatorio
terrestre el término cuadrupolar evaluado en la superficie terrestre se puede estimar

CcOomo
G 20r
Rrp Rg’

siendo My = 5.97x10?* kg la masa de la Tierra. Sustituyendo estos datos se obtiene
que el término € = 26r/Rg es del orden de 1075, Por lo tanto, considerando que

‘/2:_

(12)
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la aceleracién de la gravedad en la superficie terrestre es del orden de 10 m/s?, la
aceleracion debida al término cuadrupolar serd del orden de 107° m/s? teniendo en
cuenta la peor situacion posible. El orden de magnitud de la aceleracién obtenida
no se corresponde con el de la aceleracién anémala, pudiendo descartar el efecto de
las mareas oceanicas como responsable de la anomalia flyby.

= Mareas sélidas terrestres. Las mareas sélidas terrestres consisten en la deforma-
cién de la Tierra debido, principalmente, a (i) la rotacién de la Tierra en el seno de
los campos gravitatorios del Sol y de la Luna y a que (ii) la Tierra no es perfecta-
mente rigida. No obstante, la amplitud de estas mareas es del orden de ér ~ 0.1 m,
por lo que la aceleracién correspondiente al término cuadrupolar sera del orden de
107" m/s®. Por esta razén también se puede descartar el efecto de las mareas sélidas
terrestres como el causante de la anomalia flyby.

= Carga eléctrica de la sonda. Las sondas espaciales son susceptibles de ser car-
gadas eléctricamente debido a la accién de los rayos césmicos y las fulguraciones
solares. En la referencia [19] se estudia el proceso de carga de una nave y tomando
algunos valores razonables para las dimensiones de la sonda se estima que, en el
peor escenario, la carga puede ser de 107° C. Para una astronave con una masa
m, = 1000 kg y carga ¢, = 107° C moviéndose con velocidad v, = 30 km/s en el
seno del campo magnético terrestre, estimado en 0.2 G, la fuerza de Lorentz es del
orden de 107 N y la aceleracién es del orden de 107 m/s*. A la vista de estos
resultados queda claro que la carga eléctrica de la sonda no es la responsable de la
anomalia flyby.

» Momento magnético. Una cosmonave posee un momento dipolar magnético m
no nulo que se debe, principalmente, a la contribucién de (i) el momento dipolar
constante de la estructura de la astronave y (ii) el momento dipolar variable en el
tiempo de los bucles de corriente. De este modo, una sonda en el seno de un campo
magnético B experimentard una fuerza dada por F = V(m - B). A partir de la
monograffa de S. Schalkowsky y M. Harris [20] se estima que |m| = 2 A - m? para
una sonda de masa mg; = 1000 kg. Por otro lado, utilizando el modelo dipolar del
campo magnético terrestre [21] se obtiene que |AB/Az| ~ 1077 G/m. Sustituyendo
estos valores se llega a una aceleracién del orden de 107'* m/s?, que claramente
descarta el efecto del momento magnético como causa de la anomalia flyby.

» Albedo terrestre. El albedo terrestre se define como el cociente entre la radiacién
que refleja la Tierra y la radiacion solar que incide sobre ella, teniendo un valor
promedio de 0.3. Esta radiacién reflejada ejerce una presién sobre la cosmonave.
Asumiendo que la astronave refleja perfectamente la radiacién, que tiene una area
efectiva de 2 m? y que la incidencia es perpendicular a esta drea efectiva, la férmula
P =2I/c (siendo I = 420 W/m? la intensidad de la radiacién solar reflejada por la
Tierra) arroja una fuerza del orden de 107% N. Para una sonda de masa m, = 1000
kg, la aceleracién es del orden aapedo ~ 1079 m/ s2, descartando este efecto como
causa de la anomalia flyby.

= Viento solar. El viento solar consiste en un chorro de particulas cargadas consti-
tuido por electrones, protones y particulas a principalmente, que se expulsa de la
atmoésfera solar con velocidad v y densidad p. Este chorro de particulas ejerce una
presion dindmica sobre la nave que viene dada por la formula P = % pv?. Asumiendo
que p = 1.27x107% kg/m?, v = 450 km/s (los valores de p y v se han obtenido a
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partir de [22]), m, = 1000 kg y A, = 2 m?, se obtiene una aceleracién agy ~ 1072
m/s® suponiendo que el viento sea perpendicular al drea efectiva A,. Por lo tanto,
el viento solar tampoco puede ser el autor de la anomalia flyby.

En el articulo de P. G. Antreasian y J. R. Guinn [16] también se consideran los efectos de
la Luna incluyendo su elipticidad, el Sol, la influencia de otros planetas del sistema solar
y la elipticidad de la Tierra. En la tabla 3 se recogen las aceleraciones producidas por
estos efectos, calculadas mediante métodos numéricos, para los flybys Galileo I y NEAR.
Salvo la aceleracion producida por la elipticidad de la Tierra, todas las demas son varios
ordenes de magnitud menores que la aceleracién anémala y no pueden dar cuenta de la
anomalia flyby. Por otro lado, aunque la aceleraciéon producida por la elipticidad de la
Tierra es dos 6rdenes de magnitud mayor que la aceleracién andémala, el error cometido
en el calculo de la misma es del orden de 10~7 m/s? [16], de modo que tampoco puede ser
la responsable de la anomalia flyby. Para ver esto supéngase que el error cometido en el
célculo es del orden de 1073 m/s?. En este caso la anomalfa flyby podria estar contenida
dentro del error en el cdlculo, ya que es del orden de 107* m/s?. Sin embargo, como el
error cometido en el célculo es varios érdenes de magnitud menor que la aceleracion de la
anomalia flyby, también se puede descartar el efecto de la elipticidad de la Tierra como
la causa de la anomalia flyby.

En base al analisis realizado se puede determinar que ninguno de los efectos clasicos
considerados da cuenta de la aceleraciéon andémala experimentada en los flybys de la tabla
2. Cabe pensar en una acumulacion de las aceleraciones originadas por estos efectos.
No obstante, los efectos considerados se han estimado mediante modelos muy naifs y
rara vez se van a corresponder con la realidad. Un calculo méas preciso de estos efectos
utilizando modelos mas sofisticados muestra que estas aceleraciones son menores de lo
estimado. En la tabla 3 se encuentran tabuladas estas aceleraciones para los efectos de la
atmosfera terrestre, las mareas oceanicas, el albedo terrestre y el viento solar. Por lo tanto,
la acumulacién de aceleraciones tampoco puede dar cuenta de la aceleracién andémala.

4.2. FEfectos relativistas

Ademas de los efectos clasicos también se deben tener en cuenta las perturbaciones
producidas por los efectos de la relatividad general. En esta seccion se muestra el impacto
de las fuerzas gravitomagnética y gravitoeléctrica en el movimiento de la sonda, cuya
estimacién se realiza utilizando métodos numéricos, asi como el efecto del acoplamiento
spin-rotacion.

= Gravitoelectromagnetismo. Las ecuaciones de campo de Einstein, que describen
la curvatura del espacio-tiempo como resultado de la presencia de materia y energia,
se escriben como

1 8t
R, — §9WR = 7Tw ; (13)
con R, el tensor de curvatura de Ricci, g, la métrica, R el escalar de curvatura de
Ricciy Ty, el tensor energfa-momento. En la aproximacion de campo débil la métrica

9w se puede tratar como una perturbacion pequena de la métrica de Minkowski 7,,,

G = Ny + Ny |hw| << 1 (14)
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Tabla 3: Magnitud de las aceleraciones (m/s?) producidas por los efectos de la Luna y
su elipticidad, el Sol, la influencia de otros planetas del sistema solar, la elipticidad de la
Tierra, la atmosfera terrestre, las mareas oceanicas, el albedo terrestre y el viento solar
calculadas mediante métodos numéricos para los flybys Galileo I y NEAR, del texto [16].

’ Aceleracién Galileo 1 NEAR ‘
Luna 1.5 x 107° 1.3 x 107°
Elipticidad Luna 4.5 x 10713 3.0 x 10713
Elipticidad Tierra 8.1 x 1073 1.3 x 1072
Sol 1.2 x 1073 7.7 x 1076
Mercurio 2.1 x 10712 7.0 x 10713
Venus 5.7 x 10712 1.0 x 107
Marte 2.0 x 1071 1.6 x 10713
Jupiter 7.8 x 10711 2.6 x 1071
Saturno 2.3 x 10712 1.8 x 10712

Otros planetas < 1.0 x 10713 < 1.0 x 10713

Atmosfera 3.9 x 1078 2.5 x 1077
Mareas oceanicas 1.4 x 1077 1.9 x 1077
Albedo terrestre 1.9 x 107° 2.0 x 1077
Viento solar 5.9 x 1078 9.2 x 1078

donde A, es la perturbacion, que depende de la condicién gauge. Resulta 1til definir
la cantidad huv = hyy — 2m,,h con h = n*"h,,,. Imponiendo la condicién gauge de
Lorentz h** , = 0 y cogiendo solo los términos lineales en h,. las ecuaciones de
campo de Emstem (13) se reescriben como

- 167G
Dh,u,u = _C—4T;w7 (15)
siendo O = C%% — V2, el operador D’Alembertiano. La solucién de esta ecuacion es
(funcién de Green aplicada a T),,) [24]

w (X et — |x — X'

- 4G [T,
P, t) = 2 /

C

3/

x x| d°x (16)
con el tensor energia-momento evaluado en el tiempo retardado ct — |x — x/|. Supo-
niendo que la fuente de este campo gravitatorio débil es un cuerpo astronémico en ro-
taciéon que se mueve con velocidad v (v << ¢, régimen no relativista) las componen-
tes del tensor energia-momento son T% = pyc®, TV = cji y [T9] << [T%| << |T%|,
con p, la densidad volumétrica de masa del cuerpo astronémico y j, = p,v el vector
densidad de corriente de masa. En este punto es conveniente definir los potenciales
gravitoelectromagnéticos ®,(x,t) (potencial gravitoeléctrico) y A,(x,t) (potencial
vector gravitomagnético) como

40, (x,t

2 Y

Boo(X, t) = — }_l()l' = +, (17)

c
donde
_ E Jg (X', 1)

d3x’ . 18
c |x — x/| x (18)

py (X!, 1)
o(x,1) —G/ - x’|d3X/’ Ay(x,t) =
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Los términos h;; restantes tienen una dependencia en ¢, de modo que se desprecian
en este desarrollo. Por lo tanto, la condicién gauge de Lorentz se puede reescribir
en términos de los potenciales ®, y A, como

109, 1
-—+V. | A, ) =0. 19
c Ot * (2 7 ) (19)
Comparando esta ecuacion con la condiciéon de Lorentz del electromagnetismo
10P
-—+V-A=0, 20
c Ot * (20)

se puede establecer la analogifa ® — ®, y A — A,/2 entre el electromagnetismo
y la gravitacion en la aproximacién de campo débil. Siguiendo con la analogia se
definen los campos gravitoeléctrico E, y gravitomagnético B, de la forma

10 /1
Eg = —V(I)g — E& (éAg) , Bg =V X Ag. (21)
Estos campos inducen las fuerzas gravitoeléctrica y gravitomagnética respectivamen-
te en una particula de prueba (por ejemplo, una cosmonave) cercana, modificando
la trayectoria de la misma.

e Fuerza gravitomagnética. La fuerza gravitomagnética que experimenta una
particula test en las inmediaciones de un cuerpo celeste se produce como conse-
cuencia de su momento angular intrinseco, que se denotara por S. Esta fuerza
desvia la trayectoria de la astronave en funcion de la orientacién mutua entre
S y el momento angular orbital L de la nave y es la causa del efecto Lense-
Thirring explicado anteriormente. Habida cuenta de la validez de la aproxima-
cion de campo débil, el campo gravitomagnético lejos de un cuerpo celeste en
rotacion se puede escribir como un campo dipolar

G 3
donde r es el vector dirigido segin la linea que une los centros de masa del
objeto astronémico y la sonda. Una particula test moviéndose con velocidad v
en el seno del campo gravitomagnético experimentara una aceleracion analoga
a la producida por la fuerza de Lorentz del electromagnetismo [24]

2
acy = ——Vv xBy. (23)
c

La magnitud de esta aceleracion puede ser tanto positiva como negativa en fun-
cién de la orientacién mutua entre los vectores vy B,. Para cuerpos astronémi-
cos ordinarios como la Tierra o el Sol, el médulo de agy; es varios 6rdenes de
magnitud menor que la aceleracion producida por el término monopolar del
desarrollo multipolar del potencial gravitatorio Newtoniano, ay = GM/r?. En
aras de estimar la magnitud de la aceleraciéon agys se utilizan los datos de la
posicién y velocidad [17] asi como la altura H (ver tabla 2) de la sonda NEAR
[25] cerca del perigeo de su dérbita hiperbélica. Sustituyendo en la ecuacién (23)
se obtiene que agyr = 3.8x1071% m/s?, descartando la fuerza gravitomagnética
como la responsable de la anomalia flyby.
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e Fuerza gravitoeléctrica. La fuerza gravitoeléctrica que experimenta una
particula test en las inmediaciones de un objeto astronémico se produce co-
mo consecuencia de la masa del mismo. Esta fuerza, a diferencia de la gra-
vitomagnética, siempre es atractiva y no depende de la orientacion L-S. La
aceleracion inducida en la cosmonave por el campo gravitoeléctrico producido
por un objeto astronémico de masa M en la aproximacion post-Newtoniana de
orden O(c™?) [17] es

GM [4GM  v*  4(r-v)
acg = 2 r— —r+ ————V

r4 r3 r3 ’ (24)

siendo r el vector dirigido segtin la linea que une los centros de masa del cuerpo
celeste y la sonda y v la velocidad de la sonda. Para obtener una estimacién
del moédulo de la aceleracién agg se utilizan nuevamente los datos de la sonda
NEAR cerca del perigeo. Sustituyendo en la ecuacién (24) se obtiene que agg =
6.35x107% m/s?, concluyendo que la fuerza gravitoeléctrica tampoco da cuenta
de la anomalia flyby.

= Acoplamiento spin-rotacion. Entre dos sistemas de referencia no inerciales como,
por ejemplo, la Tierra y una astronave, se produce un acoplamiento de la helicidad
de las ondas (que se utilizan para determinar la velocidad de la cosmonave, como
se ha explicado anteriormente) con la rotacién de estos sistemas [23] dado por la
formula
) .
W=ylw—H-Q)—v-k|, (25)

siendo w y w' las frecuencias angulares de las senales emitida por un sistema de
referencia y recibida por el otro respectivamente, v = (1—v2/c?)~1/2, H = 4ck/w el
vector helicidad unitario de los fotones, v la velocidad relativa entre ambos sistemas
de referencia y €2 la velocidad angular de rotacion del sistema de referencia que
recibe la senal. Esto hace que se produzca un cambio aparente en la velocidad de
la sonda respecto a la Tierra de magnitud Av = ¢€2/w que realmente no existe.
No obstante, este efecto solo se manifestaria en una grafica de residuos Doppler y
no en una grafica de residuos de distancia, que es independiente del acoplamiento
helicidad-rotacion, pudiendo descartar este efecto como responsable de la anomalia

flyby.

En esta seccion se ha visto que los efectos relativistas del gravitoelectromagnetismo y
del acoplamiento spin-rotacion tampoco aclaran el origen de la anomalia flyby. Algunas
de las explicaciones que se han dado para este cambio anémalo en la velocidad son las
siguientes: (i) la velocidad de la luz ¢ es anisétropa y depende de la densidad de energia
total localmente, de modo que el origen de la anomalia flyby es consecuencia de la supo-
sicién de que c¢ es invariante en el método de seguimiento utilizado; (ii) versién causal de
la teoria Newtoniana debido a un retraso temporal del campo gravitatorio; (iii) efectos
de una corriente de torsién topolégica; (iv) modificacién de la inercia. En las proximas
secciones se profundizard en estas teorias, discutiendo la validez de las aproximaciones
realizadas y los resultados que se obtienen.
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5. Efectos de una corriente de torsion topolégica

En la seccion 2.1 se ha visto que la maniobra flyby consiste esencialmente en un
problema de tres cuerpos entre la cosmonave, el Sol y la Tierra. La cosmonave (sistema)
y el Sol y la Tierra (ambiente) se intercambian energia, por lo que el sistema no esté en
equilibrio termodindmico con el ambiente. En el articulo de M. J. Pinheiro [26] se presenta
una explicacion tedrica del proceso fisico que subyace a los cambios de velocidad anémalos
basada en el concepto de la maximizacién de la entropia a un sistema fisico fuera del equi-
librio. Para derivar esta explicacién se considera un sistema compuesto por un conjunto

de N particulas puntuales de masa m(®, coordenadas JJEQ) y componentes de velocidad

Vga) (o =1,2,...,N;7=1,2,3) en un sistema de referencia inercial. Los subindices latinos
hacen referencia a las componentes cartesianas y los superindices griegos diferencian las
masas. La energfa interna U(® de cada particula puntual moviéndose con momento lineal

p® en un sistema de referencia inercial es [27]

(P@)"  (L@)’
om@ — 2[@)

U@ — gl _ g V@ 4 gle) (A(a) .V(a)) :

con ¢ la carga eléctrica, E(®) la energia total, I(® el momento de inercia, L(® el momento
angular, todos ellos de la particula a, y V(@ y A(® el potencial electrostético y el potencial
vector magnético a los que estda sometida la particula . La entropia de cada particula
puntual es una funcién de la energfa interna, S (U®)). Sumando la contribucién de cada
una de ellas se obtiene la entropia total del sistema,

(L)’

(@))?
g — Z gla <E<a ) — @V 4 gl (Al .V<a>)> ' (26)

2m/(®) 21()

Para un sistema totalmente aislado la energia total E, el momento lineal total P y el
momento angular total L son absolutamente conservadas, de modo que

N
E=Y E®, (27)
a=1

N N
L=) L®=> 1 xp® 43, (29)

a=1 a=1
donde el momento angular de cada particula puntual se ha escrito como la suma de dos
contribuciones, el momento angular orbital r(® x p(® con r(® el vector de posicién de la
particula a respecto a un sistema de referencia inercial R,y el momento angular intrinseco
J(@) (ver figura 5). De acuerdo al principio de entropia méxima se buscan los extremos de
la ecuacién (26) sujeta a las ligaduras (27), (28) y (29). Para ello se utiliza el método de
los multiplicadores de Lagrange, que consiste en construir la funcién

N
S=>"[SOU) +a-p™ +b- (r x p 4+ I (30)
a=1
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Figura 5: Conjunto de particu-
las de masa m(® rotando alre-
dedor del eje OZ con velocidad
angular w, del texto [27].

)

con a y b los multiplicadores de Lagrange (escritos como vectores), y calcular sus extremos.
Las ecuaciones que se obtienen son

o5 1
or@ — Tl
donde l/T(O‘) = 85/8U(°‘) V Vi = >

unitarios asociados a las direcciones de los ejes cartesianos. La igualdad de estas ecuaciones
se da cuando el sistema esta en equilibrio termodinamico con el ambiente y la desigualdad
cuando esta fuera del equilibrio. Manipulando las ecuaciones (31) y (32) para un sistema
con carga eléctrica nula en presencia de un campo gravitatorio y pasando de un sistema
discreto a uno continuo (3. — [) se deriva la ecuacién general de la dindmica para
sistemas gravitatorios [27]

1 ov(®
(@
T(a) ot

o - o = o 1 s L
ol ol + ar(“’k’ con {i, j, k} los vectores
1 2 3

Vrm)U(a) — >0, (32)

mi—z =—-Vo+m[A X w], (33)
siendo m la masa de la sonda, v la velocidad de la cosmonave relativa a la Tierra, ¢ el
potencial gravitatorio terrestre, A el potencial vector gravitatorio terrestre y w el vector
velocidad angular de rotacion de la Tierra alrededor de su eje. Cabe destacar que la
ecuacién (33) también se puede aplicar a flybys alrededor de otros planetas. El primer
término de la derecha es el gradiente del término monopolar de la expansiéon multipolar
del potencial gravitatorio terrestre ¢ = —GmMg/r?, siendo r la distancia relativa entre la
Tierra y la sonda, mientras que el segundo término de la derecha representa la corriente de
torsion topoldgica (en adelante TTC, por sus siglas en inglés), expresada como el producto
vectorial de A y w. Teniendo en cuenta el retardo del campo gravitatorio se considera el
potencial vector gravitatorio en la forma (Liénard-Wiechert)

Ay = & MoV

Zr(l—v-nj/c)’ (34)

siendo r el vector posicién de la sonda respecto a la Tierra y n el vector unitario r/r. La
ecuacion general de la dindmica muestra que la TTC solo aparece en sistemas fuera del
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equilibrio como resultado de la rivalidad entre la energia mecéanica minima y la entropia
méxima del sistema (y no solo de la imposicién del criterio de minima energia). Para
simplificar el problema matemético se asume la geometria de la figura 6. En esta figura
aparecen dos sistemas de referencia, el {i, J, K} y el {z,, y,, z,}. El primero de ellos es el
sistema de referencia ecuatorial terrestre y esta definido de tal forma que K coincide con
la direccién y sentido de w e I y J son dos vectores cualesquiera perpendiculares entre ellos
y con K, de modo que se encuentran en el plano ecuatorial. El sistema de referencia {x,,
Y,, 2o} se corresponde con una rotacién de dngulo I del sistema de referencia ecuatorial
terrestre alrededor del eje J, siendo I el dngulo de inclinacién del plano que contiene
la trayectoria de la cosmonave con el plano ecuatorial terrestre. De esta forma z, es
perpendicular al plano que contiene la trayectoria de la astronave y x, e y, = J estén
contenidos en el mismo. El término de la TTC se escribe como (w = wpK)

AXw=wgsinl(A, — A.,)Y,, (35)

donde A,, y A., son las componentes de A en el sistema de referencia {x,, y,, z,}. Por
otro lado, desarrollando en serie de Taylor el potencial vector gravitatorio terrestre hasta
primer orden se obtiene que

A (36)

2 2

N GMEV+ GMgv <vﬁ>

C T C T C

Teniendo en cuenta que n = wu, (vector unitario en la direccién radial de la Tierra), el
producto escalar v - n = v, es la componente radial de la velocidad de la sonda respecto
a la Tierra. Por lo tanto, sustituyendo en la ecuacién (36) se tiene que

A~

UL (1 20 4 B (o Vo) (37)
c2r c cr

Reemplazando las ecuaciones (35) y (37) en (33) y haciendo una transformacién del sis-
tema de referencia {x,, y,, 2.} al sistema de coordenadas de Hill {u,, u,, 2.} [28] se
tiene que el conjunto de ecuaciones diferenciales (teniendo en cuenta que, como v L z,,
A,, = 0) que gobierna el movimiento de la cosmonave durante la maniobra de asistencia

gravitatoria es

dv,
m-— =~ (Vo) (38)
dv, u o uv? .
m——~- = mwg—v,sin I + 2mwg—-—"cos ¢ sin [ , (39)
dt r rc
dv
z _ 4
m o, (a0

siendo v,., v, y v, las componentes del vector v en el sistema de referencia {u,, u,, 2.},
u = GMEg/c?, w el argumento osculante del perigeo a lo largo de la érbita de la sonda desde
el ecuador, ¢ el angulo que forma el vector posicién de la sonda con el vector posicion del
perigeo de su trayectoria y ¢’ = w F ¢ (ver figura 6). El signo F sale de que antes de que
la sonda pase por el perigeo de su trayectoria el signo del angulo ¢ es positivo mientras
que después de que la sonda pase por su perigeo el signo es negativo.

Considerando que la cosmonave realiza el flyby en direccién prograda, es decir, en el
mismo sentido de rotaciéon que la Tierra, la representacién general de las componentes del
vector velocidad de la sonda en el sistema de referencia terrestre es

Vio = —V2 cos ¢’ (41)
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|- Osculating orbital ;
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J Figura 6: Geometria de la ma-
I > niobra flyby y sus parametros
\< Y orbitales, del texto [26].
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Y /\'ernalequinuxline
Vyo = Ve sing', (42)

Y V.o = 0, de acuerdo a la geometria de la figura 6. Las condiciones iniciales son v(t =
0) = v, con t = 0 en el punto de entrada de la sonda en la esfera de influencia gravi-
tatoria terrestre. Debido a la complejidad del problema solo se desea resolver el sistema
de ecuaciones (38)-(40) en la regién en la que ocurre el flyby, por lo que se realizan las
aproximaciones (i) r =& Rg + H, con H la altura de la sonda en el perigeo (ver tabla 2)
y (i) Vo & 0y vgovi /v ~ v, ya que se asume una trayectoria cuasicircular durante el
flyby. Por lo tanto, la ecuacién (39) se reescribe como

K K in
dvy, cv, sin T+ VeV
dy’

donde K = 2wg/(Rg + H) y se ha tenido en cuenta que dt = (Rg + H)d¢'/v, debido a
la suposicién de una trayectoria cuasicircular. En la figura 7a se presenta una solucion de
esta ecuacion. Destaca el hecho de que la velocidad acimutal de la sonda antes y después
del flyby (extremos de la figura) es igual, produciéndose un cambio nulo en la misma.

cos 2 sin I) cos ¢, (43)
Vo

En cambio, si el flyby se realiza en direccién retrograda, es decir, en sentido opuesto
al sentido de rotacién terrestre, la representacion general de las componentes del vector
velocidad de la sonda en el sistema de referencia terrestre es

Vao = V2 cos ¢’ (44)

in _: /
Vyo = —Vog Sing', (45)
y V,, = 0. En este caso las condiciones iniciales son las mismas que para el flyby en
direccién prograda y la ecuacién del movimiento acimutal de la astronave es (utilizando

las aproximaciones realizadas anteriormente)

dvy, (Kcvr . Kvity,

sin [ +

" cos ¢ sin ]> cos ¢’ (46)
¥

Vo
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20k 12}

(a) (b)

Figura 7: Representacion de la velocidad acimutal y = v, (en mm/s) en funcién del 4ngulo
x = ¢ (en radianes, de 0 a m) normalizada a y = 1 mm/s en x = 0. En la figura (a)
se representa una solucién tipica de (43) para un flyby en direccién prograda mientras
que en (b) se representa una solucién de (46) para un flyby en direccién retrégrada. Cabe
destacar que los valores de la anomalia en la velocidad, la diferencia entre los valores y(0)
e y(m), no estdn escalados a valores reales. Figuras extraidas de [29].

En la figura 7b se presenta una solucién para esta ecuacion. La diferencia entre las velo-
cidades antes y después del flyby (extremos de la figura) es distinta de cero, por lo que
en este caso si que se produce una anomalia en la velocidad de la cosmonave.

En conclusién, de acuerdo a esta teoria cuando una nave realiza un flyby en direccion
prograda la diferencia entre las velocidades antes y después del flyby es nula y no se observa
una diferencia anémala en la velocidad. En cambio, si el flyby se realiza en direccion
retrégrada se produce un cambio anémalo en la velocidad de la sonda. Las ecuaciones del
movimiento acimutal de la astronave (43) y (46) verifican las tres caracteristicas de la
férmula empirica de Anderson. Ademads, la dependencia de la ecuacién (46) en el factor
sin I indica que no se produce una aceleracion anémala cuando el angulo de inclinacion
orbital I es nulo. Este resultado es consistente con los datos de la tabla 2. Por ejemplo, la
sonda Cassini presenta un incremento de velocidad anémalo pequeno porque I = 25.4°.
Por el contrario, cuando I ~ 90°, como en el caso de la sonda NEAR, la variacién de
velocidad es mayor. Asimismo, debido al caracter vectorial de la TTC la variacién en la
velocidad anémala puede ser tanto positiva como negativa dependiendo de si el encuentro
entre la cosmonave y la Tierra se produce en el lado anterior o posterior de su trayectoria
orbital. Pese a todo, esta teoria presenta el interrogante de si es capaz de reproducir los
cambios de velocidad anémalos observados para los flybys de la tabla 2 ya que el punto de
entrada de cada sonda en la esfera de influencia gravitatoria terrestre no ha sido publicado
en ningun articulo, de modo que no se puede resolver la ecuacién diferencial (43) o (46)
(dependiendo de cada caso) para los flybys de la tabla 2.
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6. Version causal de la teoria Newtoniana

La teoria clasica de la gravitacion newtoniana no satisface el principio de causalidad
ya que esta se basa en una accion instantanea en la distancia. El principio de causalidad
indica que el efecto de cualquier campo fisico requiere un tiempo finito para propagarse
desde la fuente al punto en el que se calculan los efectos producidos por el mismo. En
el articulo de J. C. Hafele [30] se deriva una versién causal de la teoria clésica acausal
Newtoniana, a partir de la cual se obtiene una férmula que reproduce adecuadamente los
cambios anémalos en la velocidad de las sondas en términos de un campo de induccién.

Partiendo de las ecuaciones de campo de Einstein y utilizando la aproximacién de
campo débil se derivan las ecuaciones para el potencial gravitoeléctrico retardado ¢, el
campo gravitoeléctrico retardado e, el potencial vector gravitomagnético retardado a y
el campo de induccién gravitomagnético retardado h [31] de un objeto astronémico

cafffigw. e[l

e=—Vop, h =V x4a,

donde p es la densidad de masa del planeta, u es la velocidad de un elemento de masa
dm’ del objeto celeste en un sistema de referencia inercial, " es el vector de posicién
del punto donde se quiere calcular el campo gravitatorio respecto al elemento de masa
dm’ (ver figura 8) y las funciones entre corchetes denotan que deben ser evaluadas en el
tiempo retardado, es decir, el tiempo que tarda el campo gravitatorio en propagarse con
velocidad ¢, aproximadamente igual a la velocidad de la luz desde el elemento de masa
hasta el punto del campo.

Como ya se ha mencionado anteriormente, una particula test cuyo vector de posi-
cion es r y vector velocidad v sometida a la accion de un campo gravitoelectromagnético
experimenta una aceleracion analoga a la fuerza de Lorentz del electromagnetismo da-
da por g = —(e + v x h/c). Por lo tanto, sustituyendo los campos gravitoeléctrico y
gravitomagnético se obtiene que

oo (e fff E) - (o (= (£ 1) o

De acuerdo a la ecuacién (47) la aceleracién inducida por el campo gravitoeléctrico es in-
dependiente de ¢ mientras que aquella producida por el campo gravitomagnético estd mul-
tiplicada por un factor 1/c¢%. Considerando que la magnitud de la aceleracién debida a
los efectos del campo gravitoeléctrico es del orden de 10 m/s* (campo gravitatorio en la
superficie terrestre) y que la magnitud de la aceleracién causada por el campo gravito-
magnético es del orden de 107!Y m/s? (estimacion realizada en la seccién 4.2), se puede
despreciar esta tltima. Por lo tanto, la ecuacién (47) se transforma en

g=-V (G/// [%} dV) . (48)

Esta ecuacién presenta un gran parecido para con la ley de gravitacion de Newton con la
salvedad de que el integrando esta evaluado en el tiempo retardado. Conviene puntualizar
que solo es valida en la aproximacion de campo débil y siempre que las velocidades
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Figura 8: Geometria que interviene en el

calculo de las componentes d*g,. y d*g,,,
\ i e del campo gravitatorio elemental crea-
do por un elemento de masa dm’ en el
sistema de referencia ecuatorial terres-
tre {i, J, K} El eje K es paralelo al eje
de rotacién terrestre. Los vectores r y 7/
denotan, respectivamente, el vector ra-
Rg dial del origen al punto del campo y el
vector radial del origen al elemento de
masa del planeta. La curva etiquetada
como trayectoria es la proyeccion de la
trayectoria de la cosmonave en el plano
ecuatorial (I, J). Figura extraida de [30].

involucradas sean no relativistas. Diferenciando la ecuacién (48) y teniendo en cuenta que
dm’ = p(r')dV resulta

dml ,r,ll
rl’2 F ’

d’g = -G (49)
Esta férmula expresa el campo gravitatorio elemental total d®g creado por el elemento
de masa dm/, que consiste en una componente radial d*g, y una componente transversal
d*g,,; de tal forma que d*g = d*g, +d%g,,,. La férmula diferencial para cada una de ellas

(S
dm’ [ r" dm’ [ r"
d’g, = -G (—) , d*g,,, = -G <—) : (50)
) ! . trt 12 ! .

siendo (7" /r"),. vy (v" /1" )4+ las componentes radial y transversal del vector unitario 7" /r”
respectivamente (ver figura 8). Integrando la componente transversal d*g,,, en el volumen
del cuerpo celeste en el tiempo retardado y considerando la geometria de la figura 8, la
formula resultante para la magnitud de la componente transversal es

1 veqw(0) — wi

Gert () = cos(A(0)) PS(r(9)) (51)

T pa
Ry cq WE

donde I es el momento de inercia terrestre en la aproximacién esférica, wg el médulo
de la velocidad angular terrestre, v, el médulo de la velocidad de la superficie ecuatorial
terrestre, 0 el angulo polar de la astronave en el plano de la érbita, wy = df/dt la velocidad
angular de la nave, wy la componente acimutal ¢ de wy, A la latitud geocéntrica de la sonda,
r la distancia entre la Tierra y la cosmonave y PS(r) una serie de potencias que aproxima
la integral triple sobre el volumen terrestre. La férmula para PS(r) es

R\’ Rp\? Rg\* Ri\°
PS(r) = (—E> (Co + Cy (—E) + Cy (—E) + Cs (—E> ;
r r r r
siendo Cy, Oy, Cy v Cg unos coeficientes calculados mediante el ajuste de la serie de

potencias al valor de la integral triple y cuyos valores son

Co = 0.50889 , Cy =0.13931, Cy =0.01013, Cs = 0.14671.
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Tabla 4: Datos y resultados del calculo de los cambios de velocidad anémalos de las sondas
Galileo, NEAR, Cassini, Rosetta y MESSENGER, extraidos de [32]. Los dngulos 0., v
Omaz Tepresentan los valores minimo y maximo de 6, Av,,s denota el cambio de velocidad
anémalo observado, Avy,, es el cambio de velocidad calculado a partir de (53)-(54) y ¢,/c
Y Vi/Veq son los valores que mejor ajustan Avy; a Avps.

] Flyby Galileo I Galileo 11 NEAR Cassini  Rosetta I ~MESSENGER ‘
Ormin (%) -113.62 -115.32 -123.12 -99.75 -137.28 -136.39
Omaz (°) 113.62 115.32 123.14 99.75 138.67 136.53

Avgps (mm/s) 392 4+ 030 -46+ 1.0 1346 +£0.01 -2+1 1.80+0.03 0.02+0.01
Avyy (mm/s) 3.92+0.30 -4.6+£1.0 1346 +001 -2+1 1.80+0.03 0.02£0.01
cq/c 1 1 1.000 £ 0.001 1 1.00 £ 0.02 1
Vi/Veq 12£3 14+£3 65300005 17£9 7.1+02 T4

De acuerdo con las condiciones que impone la formula empirica de Anderson, la ecuacion
(51) debe modificar la magnitud del vector v, (el vector velocidad de la astronave se puede
descomponer en tres vectores mutuamente ortogonales, de forma que v = v, + v4 + v,)
de la velocidad de la astronave. No obstante, este vector es ortogonal a g,,,, por lo que
g,; 1o puede cambiar la magnitud de v, sino solo su direccién. Para satisfacer este
requerimiento se introduce un hipotético campo de induccién, denotado por F'y, dirigido
en la direccion de vy. Por analogia con el electromagnetismo se asume que el rotacional
de F' solo tiene componente acimutal ¢ y es igual a —kdg,,,/dt, siendo k un parametro
ajustable. Integrando V x F'\ se obtiene una férmula para la magnitud de F'y (para un
desarrollo detallado ver [32])

ve, Rg [? r(0) we(0) 1 drdg
= -« _— 2
A Vi T(9> /; RE WE RE dé dé de’ (5 )

donde se ha redefinido el pardmetro ajustable como v, = 1/k, llamado velocidad de
induccién. Finalmente, a partir de la potencia desarrollada por la fuerza F' se deriva una
férmula para el cambio anémalo en la velocidad asintotica de la cosmonave

Avipe = Ave, + AV (53)
siendo ,
AVE = Av(Brin) | AV = AV(Omaz) ,
! avfe) = 22 [ ROBO D, (54
2 Jo (V) o

Los angulos 0,,i, v 0,4 denotan los valores minimo y maximo de 6. El cambio de velocidad
de la ecuacién (54) es proporcional a v | otra de las caracteristicas de la ecuacién empirica
de Anderson. Utilizando los valores de 0,,;, ¥ 0mq: de la tabla 4 junto con las ecuaciones
(53)-(54) e imponiendo que Avy; = Avgs, es decir, el cambio de velocidad andémalo
observado, se obtienen los pardmetros ¢, y v; para cada flyby (también presentes en la
tabla 4).

En conclusién, en esta seccion se ha mostrado una versioén causal de la teoria new-
toniana a partir de las ecuaciones de Einstein en la aproximacién de campo débil. Esta
teoria permite explicar y calcular de forma precisa los cambios anémalos en la velocidad
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de las sondas tras una maniobra de asistencia gravitatoria a partir del ajuste de la ve-
locidad de inducciéon vi. Por lo tanto, segin esta teoria el origen de la anomalia flyby
se encontraria en el efecto producido por el retraso temporal del campo gravitatorio. No
obstante, esto no ha podido detectarse en el pasado debido a que este efecto disminuye
con la tercera potencia de la distancia, tal y como se puede apreciar en la serie de poten-
cias de la ecuacién (51). Pese a todo, uno de los interrogantes que presenta esta teoria es
que como se deriva a partir de la teoria de la relatividad general entonces la teoria de la
relatividad general también deberia explicar esta anomalia. Sin embargo, en la seccién 4.2
se ha visto que la teoria de la relatividad general en la aproximacién de campo débil no
puede explicar la anomalia flyby, por lo que esto genera ciertas dudas en la teoria de J. C.
Haffele. Otro de los aspectos mas controvertidos es la inclusiéon de un campo de induccion
F'). Este campo de induccion es uno de los aspectos esenciales de su teoria, sin el cual no
se podria explicar la anomalia flyby. Haffele introduce el campo de induccion en su teoria
para que los resultados estén de acuerdo con las observaciones, pero en ningiin momento
explica el origen del mismo.

7. Modificacion de la inercia

En el articulo [33] M. E. McCulloch propone un modelo en el que la masa inercial
de la cosmonave depende de la aceleracion de la misma, de tal forma que la masa se
reduce ligeramente cuando la aceleracion decrece. Considerando la aceleracion de la sonda
respecto a cada elemento de masa de la Tierra este modelo predice una reduccion de la
masa inercial a medida que aumenta la latitud geocéntrica, ya que cerca de los polos
la aceleracion relativa promedio es menor. Por lo tanto, teniendo en cuenta la ley de
conservacién del momento lineal, se produce un aumento en la velocidad de la astronave. A
partir de este modelo se deriva una ecuacién que presenta ciertas similitudes con la formula
empirica de Anderson y, aplicindola a los flybys de la tabla 2, ajusta adecuadamente los
cambios de velocidad anémalos observados en las sondas Galileo y Rosetta en su primer
flyby terrestre y NEAR.

La teorfa de la dindmica modificada (MOND, por sus siglas en inglés) propuesta por
Milgrom [34] es una teoria alternativa a la materia oscura que atribuye la discrepancia
de masa evidenciada por galaxias y sistemas galacticos a una ruptura con la dindamica
estandar. Esta teoria establece que en el limite de aceleraciones bajas la dinamica debe
modificarse. El modelo propuesto por M. E. McCulloch se basa en esta teoria. Sin embargo,
plantea que la masa inercial varia de forma inversamente proporcional a la aceleracién y
no como expone Milgrom [34]. De esta forma, establece que

m; =my (1 - 622)02) : (55)

siendo m; y m, las masas inercial y gravitatoria de la sonda respectivamente, 8 = 0.2, © =
2¢/H, con H = 68.5 km/s/Mpc la constante de Hubble, y a el médulo de la aceleracién
de la astronave relativa a la materia en su entorno, en este caso la Tierra. Este modelo
no requiere explicar las érbitas de los planetas. Ademads, esta en desacuerdo con precisas
observaciones del principio de equivalencia (m; = m,) realizadas tanto en experimentos
en la superficie terrestre (Schlamminger et al. [35]) como en el espacio (P. Touboul et al.
[36]). Para soslayar estos inconvenientes McCulloch sugiere que su modelo solo es aplicable
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a érbitas abiertas y, segin él, el modelo no entra en conflicto con los experimentos del
principio de equivalencia ya que estos se realizan en orbitas cerradas. No obstante, esto
ultimo no es cierto. De acuerdo a la teoria de la relatividad general la érbita de la Tierra
no es cerrada, de modo que los experimentos del principio de equivalencia no deberian
distinguir entre érbitas abiertas y 6rbitas cerradas. Pese a estas objeciones, en los parrafos
venideros se sigue con el desarrollo del modelo propuesto por McCulloch.

Para calcular el cambio anémalo en la velocidad de las sondas se utiliza el principio
de conservacién del momento lineal

MgVE + miu v = MpVer + mgu vor (56)

oo

donde los términos MpVE v MpVe* se corresponden con los momentos lineales inicial
y final de la Tierra y los términos minvif; Y Mout VOt con los momentos lineales inicial y
final de la astronave. Sustituyendo la ecuacién (55) para las masas inerciales de la sonda
Min ¥ Moyt S€ Obtiene que

pr3c?
ain@

) ) 571’202
MgV +my, (1 - ) v = MpVQ" +m, (1 - ) Vo (57)

aout@
CON Gip V Qo los modulos de las aceleraciones inicial y final de la cosmonave relativas a
la Tierra. Despejando la diferencia entre las velocidades inicial y final de la nave, Av, se

llega a
) ME ) 67.‘_262 Vout Vin
Av = Vout —yir = TE (yin _ Vout + x© X ) (58
& o my ( g P ) © Qout Qin )
El primer término del miembro de la derecha es el que se obtiene asumiendo el principio
de equivalencia, de modo que no aporta nada nuevo. El segundo término, que se denota

por Av’, se origina debido a la modificacién de la inercia y es el que se estudia,

2.2 out in
Ay = T e (VOO —V°°) . (59)

@ Qout Qin

Con el propoésito de analizar este término se toman los estados inicial y final de la sonda de
forma que a;, = aou y Se asume que las aceleraciones de la sonda relativas a cada elemento
de masa de la Tierra también contribuyen a las aceleraciones a;, y a... Para imaginar
estas aceleraciones se puede trazar una linea imaginaria que conecta cada elemento de
masa de la Tierra con la sonda y se mide la aceleracion a la que aumenta o disminuye el
tamano de la linea para determinar la masa inercial de cada interaccion gravitatoria. La
magnitud de la aceleracién de un elemento de masa de la Tierra (en la aproximacion de
esfera uniforme) a una distancia k del eje de rotacién es a = v?/k, con v el médulo de la
velocidad del elemento de masa. Expresando v en términos de la magnitud de la velocidad
ecuatorial, v = v,k /R, se obtiene que a = vzqk /R%. Para calcular la aceleracién relativa
media de la sonda se asume que estd muy alejada de la Tierra en la direcciéon x (figura
9) y solo ve la componente = de a

2
(O

= ——sinpsind, (60)
R,

Ay
siendo # el angulo polar y ¢ el angulo acimutal. Usando k = rsinf, con r la distancia
radial a un elemento de masa de la Tierra, se tiene que

v2 rsind

€
a, = —2

sin g sin6 . (61)
Ry,
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Figura 9: Geometria utilizada
en el calculo de la aceleracion
de la sonda relativa a cada ele-
mento de masa terrestre, del
texto [33].

x ¥

Para integrar esta expresion sobre el volumen de la Tierra se utiliza un modelo lineal de
su densidad, p(r) = (Rg — ar)/Rg, donde p es la densidad terrestre y av = 0.974,

2
ar

Ay eq 3 E . 3 .
o= (4/3) 7TR3 / [a o/e R ———(sin#)° x sindr dedd . (62)

El resultado de esta integracién es la aceleraciéon relativa media de la sonda respecto a la

Tierra,
521« V2
Uy = —2 - — =] =~0.07x 63
Y = TRy (4 5) R (63)

Teniendo en cuenta la latitud geocéntrica A de la sonda, la aceleracion promedio es a =
(0.07ve,/RE) cos A. Reemplazando a;, y a@out por este resultado en la ecuacién (59) se
alcanza la expresion

AV =

B Rpc? y (VOU‘t o8 A\ip — V2 cos )xout) ‘ (64)

0.07vZ,© COS Ajn COS )\out

Sustituyendo los valores Ry = 6371 km, ¢ = 3x10® m-s™!, v, = 465 m-s™ 1y © = 2.7x10%
m se obtiene la ecuacion

(65)

AV = 2.8 x 10°7 x (VOCOS Ai = Vi cos A") .

COS \; COS \,

Esta ecuacion evoca la formula empirica de Anderson. Utilizando los datos de la tabla 2 se
puede calcular el cambio de velocidad anémalo que se espera en cada flyby. Los resultados
que se obtienen se encuentran tabulados en la tabla 5 junto con las velocidades anémalas
observadas y las calculadas con la férmula empirica de Anderson. El cambio de velocidad
AV’ calculado estd de acuerdo con las observaciones para los flybys Galileo I, NEAR y
Rosetta. Para las sondas Cassini y MESSENGER el valor calculado ni siquiera reproduce
el signo de los valores observados y para Galileo II la discordancia con el valor observado
puede deberse a una subestimacion del error introducido en los datos al penetrar en la
atmosfera terrestre. En cualquier caso, los cambios de velocidad anémalos calculados con
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Tabla 5: Cambios de velocidad andémalo observado Av,y,, calculado con la ecuacién (65)
AV’ y calculado con la ecuacion (9) Av” para los flybys Galileo I, Galileo II, NEAR,
Cassini, Rosetta I y MESSENGER.

‘ Flyby Galileo I Galileo II NEAR Cassini Rosseta I ~MESSENGER ‘
AvVeps (mm/s) 3924+ 0.30 46+ 1.0 1346 £0.01 -2+1 1.80+0.03 0.02 + 0.01
AV (mm/s) 29406 —-094+02 201£40 09+£02 32406 —-1.3+0.2
AvV" (mm/s) 4.12 -4.67 13.28 -1.07 2.07 0.06

la ecuacién (65) se ajustan peor a los cambios observados que aquellos calculados mediante
la férmula (9).

En conclusién, a partir de la modificacion del principio de equivalencia se ha obtenido
una ecuacion que permite calcular los cambios de velocidad anémalos de algunos flybys.
Los resultados obtenidos para los flybys de la tabla 2 son peores que los que se obtienen
con la férmula empirica de Anderson. No obstante, no se debe olvidar que la ecuacion
(65) se ha logrado a partir de la MOND mientras que la férmula de Anderson se deriva
de forma fenomenoldgica a partir de los datos de la tabla 2. Pese a todo, este modelo
provoca cierta desconfianza. La variacién de masa inercial estd en desacuerdo con preci-
sas observaciones del principio de equivalencia. Estas observaciones se realizan tanto en
experimentos en la superficie terrestre como en el espacio. Uno de los més recientes es la
misién MICROSCOPE, en la que se determina que el principio de equivalencia es correc-
to con una precisién de una parte en 10'° [36]. Ademds, McCulloch no explica cuél es la
razén de que este modelo solo sea valido para orbitas abiertas. Simplemente impone esta
condicién para que su modelo no esté en desacuerdo con los resultados experimentales.

8. Anisotropia de la velocidad de la luz

En la seccién 3.1 se ha explicado el método de seguimiento Doppler bidireccional,
uno de los métodos utilizados para determinar la distancia Tierra-sonda y el médulo de la
velocidad radial de la sonda. Conociendo las frecuencias de la senal emitida v y recibida
V" se puede calcular el médulo de la velocidad radial de la cosmonave a partir de la
ecuacién (8). En esta ecuacién se asume que la velocidad de la luz es constante e igual
a ¢ = 299792458 m/s, de acuerdo al segundo postulado de la relatividad especial. Pero
,qué pasaria si la velocidad de la luz en el espacio vacio no fuese invariante e isotropa
en todas las direcciones? Esto es lo que plantean E. D. Greaves, C. Bracho e I. Mikoss
en el articulo [37]. En este sentido existen antecedentes de autores que proponen que la
velocidad de la luz puede estar influida por el potencial gravitatorio. Un articulo que
apoya esta idea es el de R. Dicke [38], que propone una formulacién alternativa de la
teoria de la relatividad general de Einstein basada en un espacio plano y una velocidad

de la luz ¢ variable dada por
2GM

2 Y

n=1+
rc

siendo n = ¢’/c y M la masa del objeto astronémico que produce el campo gravitatorio.
Ademas, en los 1ltimos anos se han desarrollado modelos gravitatorios con una velocidad
de la luz variable que estdan de acuerdo con algunos test de relatividad general (ver, por
ejemplo, [39]).
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El articulo [37] se basa en la hipdtesis de Céspedes-Curé, que establece que la veloci-
dad de la luz en el espacio vacio depende de la densidad de energia total localmente, de
acuerdo a la formula

c N (66)
con k una constante de proporcionalidad y p la suma de las densidades de energia gravi-
tatoria pg, eléctrica pg, magnética py; y cualquier otra presente localmente. Por lo tanto,
segun esta hipodtesis, el origen de la anomalia flyby se encontraria en la subestimacién o
sobrestimacién de la velocidad de la luz utilizada en el método de seguimiento de la sonda
para calcular su velocidad.

Las densidades de energia eléctrica pp y magnética pp asociadas a la presencia de un
campo eléctrico E y un campo magnético B respectivamente estan dadas por

1
PE = §€0E2, (67>

Y 1
PB = Q_M)Bz’ (68)

siendo ¢y la permitividad dieléctrica del vacio y pg la permeabilidad magnética del vacio.
Estas férmulas se derivan a partir de la teoria clésica de campos. Por analogia entre el
campo gravitatorio asociado a una masa puntual y el campo eléctrico asociado a una
carga puntual también se puede definir la densidad de energia gravitatoria vinculada con
la presencia de un campo gravitatorio g como

g2

e = 87G
Esto solo es valido para la teoria clasica de la gravitacion newtoniana. En la teoria de
la relatividad general, debido al principio de equivalencia, siempre se puede escoger un
sistema de referencia de tal forma que el campo gravitatorio local se anula y, por ende,
también la densidad de energia gravitatoria [40]. Por lo tanto, en este caso no se puede
definir una densidad de energia gravitatoria. Teniendo en cuenta que el campo gravitatorio
g producido por una distribucion esférica de masa M a una distancia r de su centro es

(69)

g =—GMr/r? la ecuacién (69) se reescribe como
GM?
= ) 70
PG Ry (70)

En el sistema solar los campos eléctricos y magnéticos més intensos son del orden de 107
V/my 1 T respectivamente [41]. Sustituyendo estos valores en las ecuaciones (67) y (68) se
obtiene que pr ~ 103 J/m3 y pg ~ 10° J/m3. En la tabla 6 se muestran las densidades de
energia gravitatoria en la superficie terrestre producidas por las estrellas y galaxias lejanas,
el Sol, la Tierra, la Luna y los planetas vecinos. Las contribuciones mas importantes se
deben a la densidad de energia césmica, cuya fuente son las estrellas y galaxias lejanas,
y a la densidad de energia gravitatoria producida por el campo gravitatorio terrestre.
Comparando la densidad de energia gravitatoria con la eléctrica y la magnética se ve que
estas ultimas son varios 6rdenes de magnitud menores y no se tendran en cuenta en este
analisis.

A partir de las ecuaciones (8) y (66) y denotando por ¢ la velocidad de la luz en
el vacio medida en la superficie terrestre y ¢’ la velocidad de la luz en un punto de la
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Tabla 6: Valores de la densidad de energia gravitatoria en la superficie terrestre producida
por las estrellas y galaxias lejanas, el Sol, la Tierra, la Luna y los planetas vecinos Jupiter,
Venus y Marte. La unidad de longitud AU hace referencia a la unidad astronémica y Fg;
denota el radio de la esfera de influencia gravitatoria terrestre, cuyo valor es de 929000
km. Tabla extraida de [37].

; Densidad de
Fuente de de{lSIdad Simbolo energia debida a la  Magnitud (J/m?)
de energia
fuente en
Estrellas y galaxias p* Tierra 1.094291 x 1013
lejanas
Sol Ps Tierra 1 AU 2.097 x 10*
Sol psU ™ 1 AU-Eg; 2.150250 x 10*
Sol pstt 1 AU+Eg; 2.046034 x 10*
Tierra PE Superficie terrestre 5.726 x 1010
Luna P Moon Tierra 6.57 x 1071
Jupiter P.Jup Tierra 1.91 x 1072
Venus DPVen Tierra 2.14 x 107°
Marte PMars Tierra 2.91 x 1078

trayectoria de la astronave, se obtiene una expresion para el modulo de la velocidad radial
de la nave v en términos de la densidad de energia

A A
v=d2 =20 P : (71)
219 2vg \ P/

donde p’ es una funcién de la posiciéon que da cuenta de la densidad de energia gravitatoria
en cada punto de la trayectoria de la cosmonave y p es la densidad de energia en la
superficie terrestre, cuyo valor es p &~ p*+ pg + ps. Para calcular p’ es necesario conocer la
distancia radial de la sonda a los centros de la Tierra y del Sol, de acuerdo a la ecuacion
(70). Denotando por rg la distancia al centro del Sol y r la distancia al centro de la Tierra,
la densidad de energia p’ en cada punto de la trayectoria de la cosmonave estard dada por

G o
8rry  8mry’

(72)

con Mg la masa solar. Debido a la dependencia en 1/7* la densidad de energfa gravitatoria
terrestre solo es importante a pequenas distancias cerca de la superficie terrestre. Por
ejemplo, si g = Egy, esta se reduce a 127 J/m? y las contribuciones predominantes serdn
debidas a la densidad de energia gravitatoria del Sol y de las estrellas y galaxias lejanas.
Sustituyendo esta ecuacién en la féormula (71) se llega a la ecuacién corregida para el
calculo de la velocidad de la astronave

Av p
V=c— . 73
| 7+ g+ 2 o

Esta expresion presenta un término de raiz cuadrada derivado de la hipétesis de Céspedes-
Curé que seria el responsable de la anomalia flyby. Si se utiliza esta ecuacion para medir
la velocidad radial de las sondas el cambio de velocidad anémalo deberia ser nulo.
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En aras de calcular la diferencia de velocidad anémala experimentada por las sondas
en los flybys terrestres supéngase que la velocidad de la nave se mide en sendos puntos de
entrada (vil) y salida (v2%) de la esfera de influencia gravitatoria terrestre. Si se ignora
el cambio de c¢ las velocidades medidas estaran dadas por

A out ) A in
v‘;;‘t(” — ¢ v y Vg(l)(l) — C_V ’
2V0 2V0
y el cambio de velocidad anémalo sera
AV((;) = vggt“) — vfﬁf” = %(A Vo — A (74)
0

Por otro lado, si se tiene en cuenta el cambio en la velocidad de la luz ¢, las velocidades
vl y vout ge escribirdn como

Ayout )
Vo) — ¢ (75)
o0 * GMS GME ’
2]/0 p + 871'(7"%11';)4 + ( out)
) Ayin
in(2) __ P
S "

siendo ri2 y 9 las distancias radiales desde el centro de la Tierra a los puntos de entrada

y salida de la esfera de influencia gravitatoria terrestre respectivamente y r&' y r2* las
distancias de estos puntos respecto del centro del Sol. En el sistema de referencia de la
Tierra la energia se conserva, de modo que se tiene que verificar que v‘;;“@) — vgé@) = 0.
Si los términos de raiz cuadrada son diferentes, entonces Av°" # Av™ y las mediciones
hechas con la ecuacién (74) resultardan en una anomalia en la velocidad de la cosmonave
no nula. La anomalia esta contenida en la diferencia entre los términos de raiz cuadrada
de las ecuaciones (75) y (76) y, teniendo en cuenta que vaut® v = ¢ se obtiene la

ecuacion para el calculo de la anomalia flyby

Avg) = Vg;‘t(Q)—vi;@) = Vo P — p 7
P St T gty pr+ ke,  ClE, (7)
( ) ( E ) ( ) 8“(7’}3)

Para predecir el cambio de velocidad anémalo de una cosmonave con esta ecuacion es
necesario conocer la velocidad de la misma en el punto de entrada asi como los puntos de
entrada y salida respecto al Sol y la Tierra. A partir del anélisis numérico de esta ecuacion
es posible identificar tres casos distintos:

Lorgtt = plt y pot = ¢ os términos entre corchetes de esta ecuacion se cancelan y

no se produce ninguna anomalia. El caso 7" = riI' y 7% £ 7l e engloba dentro de
este ya que la contribucién de la densidad de energia gravitatoria terrestre es muy
pequena a distancias a las que la nave comienza su acercamiento a la Tierra.

2. 7t £ oy put = i En este caso los términos de rafz cuadrada de (77) son
dlferentes. No obstante, los cédlculos numéricos muestran que la anomalia es del
orden de 107 m/s, tan pequenia que no se puede medir.

3. 1M £ rlt oy 9t =£ i En este caso los términos de raiz cuadrada de (77) también
son diferentes. Sin embargo, a diferencia del segundo caso, los calculos numéricos
muestran una anomalia del mismo orden de magnitud que las comunicadas por
Anderson et al. [13], con un valor y signo que depende de los puntos de entrada y
salida de la esfera de influencia gravitatoria terrestre.
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Tabla 7: Distancias respecto del Sol (rg) y de la Tierra (rg) de los puntos de entrada y de
salida de la esfera de influencia gravitatoria terrestre para los flybys Galileo I y NEAR.
Estas distancias estan calculadas a partir de la ecuacién (77) para el mejor ajuste con
el cambio de velocidad andémalo observado (Av,,). También se presentan el médulo de
la velocidad asintética inicial de la nave (vi1) y la variacién relativa entre el cambio de

velocidad observado y el cambio de velocidad calculado a partir de la ecuacion (77). Tabla
extraida de [37].

Galileo 1 NEAR

Punto de entrada Punto de salida Punto de entrada Punto de salida

rs (m) 1.502803 x 101 1.502831 x 10" 1.495630 x 10" 1.495950 x 10

rg (m) 1.7651 x 107 1.4864 x 107 7.20000 x 107 1.2200 x 107

Voo (km/s) 8.949 6.851
Avy, (mm/s) 3.930 13.46
Ec. (77) (mm/s) 3.944 13.38
Diferencia (%) +0.40 -0.57

Para los flybys de la tabla 2 solo esta disponible la velocidad de cada astronave en el
punto de entrada (que es diferente para cada una). Las distancias a los puntos de entrada
y salida respecto al Sol y la Tierra no han sido publicadas en ningin articulo. Esto
presenta el problema de que no se puede comprobar si la teoria expuesta concuerda en
magnitud y signo con los cambios de velocidad anémalos observados. Pese a todo, a partir
de los pardmetros de ascensién recta y declinacién publicados por Anderson et al. [13], se
pueden determinar las distancias a los puntos de entrada y salida que mejor reproducen
el cambio de velocidad anémalo. En la tabla 7 se muestran los resultados que se obtienen
para los flybys Galileo I y NEAR (los resultados para otros flybys no se muestran ya que
los valores que se obtienen de rg y rs no se pueden comparar con los valores reales porque
se desconocen).

En conclusion, la suposicion de una velocidad de la luz ¢ variable de acuerdo a la
hipétesis de Céspedes-Curé permite explicar la anomalia flyby. Los resultados obtenidos,
recogidos en la tabla 7, muestran que esta teoria es capaz de reproducir la magnitud y
el signo del cambio anémalo experimentado por las sondas de la tabla 4. Para calcular
estos valores es necesario conocer los puntos de entrada y salida de la sonda asi como la
velocidad de la misma en esos puntos. La teoria expuesta se ha particularizado para los
flybys terrestres, sin embargo, su generalizacién a maniobras de asistencia gravitatoria
alrededor de otros cuerpos celestes es inmediata. También se puede generalizar a otros
métodos de seguimiento distintos del método Doppler bidireccional. Aun asi, esta teoria
adolece de algunos problemas. La deteccion de las ondas gravitatorias del experimento
LIGO en 2016 [42] pone en tela de juicio las teorias de una velocidad de la luz variable
(VSL, por sus siglas en inglés). Ademads, de acuerdo a la hipdtesis de Céspedes-Curé,
si la densidad de energia total p — 0 entonces la velocidad de la luz ¢ — oco. Esto es
algo cuanto menos sorprendente ya que estd en desacuerdo con la teoria de la relatividad
general, una de las mas probadas experimentalmente.
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9. Conclusiones

La maniobra de asistencia gravitatoria constituye una potente estrategia de vuelo en
misiones espaciales de largo alcance debido a la reduccion en el tiempo de vuelo y energia
de lanzamiento de la sonda. Esta maniobra ha sido esencial en las misiones espaciales
de las tdltimas décadas, permitiendo un mayor conocimiento acerca del sistema solar y
los planetas que lo constituyen. Algunas de las sondas que han utilizado esta estrategia
de vuelo han experimentado una diferencia entre las velocidades asintéticas anterior y
posterior al flyby distinta de aquella calculada de acuerdo a un modelo de las fuerzas
gravitatorias y no gravitatorias del sistema solar, dando lugar a la anomalia flyby.

En aras de determinar el origen de esta anomalia primeramente se ha mostrado una
estimacion del impacto de algunos efectos clasicos y relativistas en la velocidad de la nave
basada en los articulos de C. Laimmerzahl, O. Preuss y H. Dittus [15], P. G. Antreasian y J.
R. Guinn [16] y L. Iorio [17]. La conclusion a la que se llega es que estos efectos no pueden
ser responsables del cambio anémalo observado. En consecuencia, se han examinado varias
lineas de investigacion propuestas en la literatura: (i) Efectos de una corriente de torsién
topoldgica, de M. J. Pinheiro [26]; (ii) Versién causal de la teorfa Newtoniana, de J. C.
Hafele [30]; (iii) Modificacién de la inercia, de M. E. McCulloch [33]; (iv) Anisotropia de
la velocidad de la luz, de E. D. Greaves, C. Bracho e I. Mikoss [37], con un origen distinto
de la anomalia flyby en cada una de ellas.

Las teorfas (i) y (iv) son capaces de describir de forma cualitativa la anomalia flyby.
Sin embargo, debido a la falta de datos en los flybys no se puede comprobar si los cdlculos
realizados a partir de estas teorias se ajustan a los cambios anémalos observados. Las
teorfas (ii) y (iii) si que consiguen resultados a partir de los datos de los que se dispone.
La (ii) consigue unos resultados que se ajustan a los valores observados en términos de
un parametro ajustable, la velocidad de inducciéon v, mientras que los resultados de la
(iii) son peores. Aun asi, esta tltima no posee ningiin pardmetro ajustable, por lo que el
simple hecho de lograr unos resultados decentes supone todo un logro. Pese a todo, todas
las teorias presentan ciertos aspectos que les restan credibilidad.

Un hecho destacable es que en las teorfas (i)-(iii) la magnitud de la anomalia flyby
depende del radio R y la velocidad ecuatorial v., del planeta sobre el que se realiza la
maniobra. Por lo tanto, el andlisis de flybys alrededor de otros objetos celestes podria ser
de utilidad en un futuro (cuando se conozca con mayor precisién el campo gravitatorio
de otros planetas) para determinar si estas teorias son correctas o, por el contrario, se
pueden descartar. Esto también es 1til para confirmar o descartar la teoria (iv), ya que
en esta la magnitud de la anomalia depende de la densidad de energia gravitatoria.

Una linea de investigacién en la que no se ha profundizado son los sistemas de se-
guimiento de la sonda. Este trabajo se ha centrado exclusivamente en varias lineas de
investigacion que proponen algin cambio en la fisica conocida para intentar explicar y
entender los cambios de velocidad anémalos. No obstante, podria no ser el caso y ser
los sistemas de seguimiento los responsables de la anomalia flyby. Ademas, los articulos
utilizados durante el desarrollo de este trabajo han estado lastrados por el escaso niimero
de flybys del que se dispone. Una mayor base de datos podria permitir descartar algunas
o todas las teorias que se han tenido en cuenta en este trabajo.
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